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ABSTRACT

Dieser Bericht enthdlt eine Zusammenfassung und Deutung der Er-
gebnisse von Schallemissionsversuchen an CFK-Laminaten, die sta-

tisch oder quasistatisch im Zugbereich durchgeftihrt wurden. Er

beschr~iikt sich auf die Auswertung der Mel~ergebnisse an Probestai-

ben aus einem Material (Fasern: T 300, Harz: 914 C), aber mit

vari'ierender Lagenfolge. Der Schwerpunkt wurde zum einen auf das
* Einsetzen der Schallemissionen, die den feststellbaren Beginn

matrixkontrollierter Schadigungen bezeichnen, zum anderen auf
den Fereich var und w~ihrend des Versaqensbeginns gelegt. Das

* Fort -chreiten des Sch~digungsprozesses wurde anhand der gemesse-

rien Sch-allemissionen ebenfalls interpretiert. Hier sind die

* irreversiblen Schadigungsverl~ufe der einzelnen Proben individu-
* ell exakt verfolgbar, laminatspezifische Charakteristika dagegjen

schwacher ausgepr~igt.

In this report, acoustic emission test results on CFRP laminate.'

under static or quasi-static tensile load are summarized and in-

* terpreted. The scope of this evaluation was restricted to slender
* test specimens of T 300 fibers and 914 C epoxy resin with varyina

stacking sequences. Emphasis was placed upon the AE initiation

* which indicated the onset of resin-controlled damage mechanisms

* ~and also upon the emissions occurring shortly before and duriia 4.

* failure. The irreversible process of damage progression with in-

creasing load could be investigated in detail for each individual

specimen, whereas the repeatability of the results for a group rf .

- ~specimens of the same type was less exact.*.N
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1. EINFUHRUNG: SCHALLEMISSIONSANALYSE AN CFK-LAMINATEN

:%

Beim Einsatz kohlefaserverst~rkter Kunststoffe ist es notwendig, ~
mit geeigneten Priftechniken m6glichst genaue Informationen fiber

* die verschiedenen Schddigungen, die bereits bei der Herstellung

* des Laminats auftreten k6nnen und sich w~hrend der Lebensdauer -

des CFK-Bauteils im aligemeinen stetig vergrdlBern und vermehren

* werden, zu sammein. Dies gilt insbesondere fiir schadensmechani-

Sche Untersuchungen, die dem Verst~indnis des Werkstoffverhaltens

* In verschiedenen Belastungszust~nden dienen sollen.

Die "klassischen" zerst6rungsfreien Priifverfahren, in erster

- Linie R6ntqen- und Ultraschalltechnik, liefern dabei Aufnahmen

* des Prdflinas mit scharf abgebildeten Fehierkonturen: es sind-

- r~umlich hochauflbsende Verfahren, die allerdings den ProzeB

f fortschre itender Sch~digung in seiner Dynamik nur insoweit er-

* fassen, als die Sequenz aufeinanderfolgender Bilder engmaschig

ist, da jedes Bild s~mtliche bis zum Moment der Aufnahme akkurnu- ->
* lierten Defekte zeigt. Es liegt auf der Hand, daB die Dynamik des

* Schdcdigungsverlaufs, also die Dimension "Zeit", auf diese Weise

nur unvollkommen analysiert werden kann.*

* FUr eben diesen Zweck eignet sich aber die Schallemissionsanalyse

* (SEA). Sie lbst den Proze3 des Schadensfortschritts hinsichtlich

zeitabhdngiger Parameter (wie Last, Dehnung, Lastspielzahl usw.)

recht genau auf. So konnen sowohl einzelne Phasen des SchAdi- .S

K gungsablaufs genauer interpretiert, als auch der ProzeB als Gan--

* zes beurteilt und mit den Resultaten anderer Versuche verqlichen

we rden. K~-

Die Analyse kann in begrenztem Umfang "on-line" erfolgen, so daB -

Eingriffe in den Versuchsablauf (bzw. in die Belastung bei echt- m

technischen Einsatz) mbglich werden. Genauere und aufwendigere

Anal yseprozeduren mflssen dagegen mit den auf Diskette gespteL-

* cherten Daten nach dem Test durchgefuihrt werden.

Die Schallemissionsanalyse ist -wie andere in-situ-VrfaIr ?n

auch - quasi -zerstorungsf rei, d. h. , das Pruf verf ahrenl e 11b;t

trkgt zur Schadigung des PrUflings nichts bei, la Bt sich abr~r nr
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einsetzen, wenn dieser belastet, as etztlich och gesch m

wird. Allerdinas braucht die Testbelastung nicht kritisch

sein.

Der Nutzen der hohen Aufld6sung h~ingt prirndr von der Frage ab,

wieweit die einzelnen Signale bestimmten Schadensmechanisvi- ,

zugeordnet werden konnen.Die Probleme liegen dabei in der Berf:--

sichtiigung der komplizierten Schalltibertragunigseigenschiaf<--

des Materials CFK (hochgradiqe Anisotropie, Dispersion, D~rnpfi.-

vnw . Bis j'e t 7t ist die Untersoheidung zwi sc,-

r a ~ Lnd 1 bricenund ratrixkontrollierten Mechanismen

clr Schiallereianisse verifizierbar. Eine weiterie>'-

Schde~sklssfiatonkann aufgrund rakroskopischer SE-% 7erY

I uin-!i --- r genommen we rcen.

1' iecenden PRericht werden derartiqe SE-Verteilunclen

~ ~henais verschiedenen Larninaten, aber dem gleichen i
i-al, auso-ewertet. Die ALuswertung der H~iufigkeit von Sch-11

enun-i der WErte ihrer gemessenen Parameter, var a

En- i 1te ilunqen, zejigen Korrelationen zu Materialei,--

Fi:aten und Beiastungsart auf. Dabei lassen sich Aussagen,

~i~ '-.wi~qeLaminat bzw. die Belastungsform typisch

vnn -lr-hen treinn die die individuellen Eigenschaften

Li u f1 1 ncs beschipeiben.

In ~ r'Iee inet si ch die SEA zum Nachwei s erster Sch~idi gun-

wc pldot.zlichen Eeq'tnn des Einspringens von Rissen in

Harz 1,i ani sche Aufnphrner (z .B. Weqaufnehmer) nehmen ci71

P ii' och nicit wahr; in icr Energievertei lung der Schall i-

.sicneii zeichnen sie sich dagerqen deutlich ab. Dasselbe qlilt fi.

Sc-h~idiu~incren, die bei konstanter Belastung durch viskoela? -

--chf-s- Kiiechen in der Probe entstehen. Auch die dem Bruchc

F rc~ ':c-ranehede hase kann inittels SEA cienaueranlcrtv

cleni. Hier Fspielen bei bestimmten Laminaten Faserbriiche

beh~rrch~deRolle. Diese setzen akustische Enerqien frei

srehr rioll grbfer sind als bei Vohisionsbruch ini der MiAt

(Pic-sr-, P-laminatioien) oder Adhsionsbruch zwisch(-n Fare..

Mi ;7i i x (conn)
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2. SCHALLEMISSIONS -MESSTECHNIK

%

Die Schailsignale werden von piezoelektrischen Sensoren in Span-

nungssignale umgesetzt. Die an den Stirnflaichen des Piezokri-

stalls (welche parallel zur Probenobe rfI Ache liegen) abgegriffe-

ne Spannung ist der Auslenkung in Norma lenri chtung proportional.

Die Normalenrichtung entspricht der Polarisierungsachse des pie-

zoelektrischen Dipols. -

Wesentlich fir die Analysierbarkeit der Schallemissionen ist,

daB diese diskret, d.h. als Aufeinanderfolge einzelner Schall-

ereignisse auftreten. Diese Ereignisse werden von der Elektronik *a

dann abgetastet und ausgewertet.

/ Sitz n A iegs-j Abfaltzeit -~Energie -fU2dt

amplitudel
SchaIlouf nehmer

Rousch-
pegel -

Scholiqceleele
(z~f A. Aisite

Bild 1. Abtcastqung erShl isnsiae

In Frm inerabzhlbaen olgevon Ereignissae, denejeeils

bestimmte Parameterwerte zugeordnet sind, gewinnt die Datenmenge

eine analysierbare Struktur. Wenn die Ereignisse zu einern Quasi-

kontinuum von Gerauschen zusamrnenwachsen, nimmnt die Mbglichkeit
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der Korrelation mit mechanischen Phdnomenen und damit die gewinn-
bare Informationsmenge erotscheidend ab.

Z inngesdhre,

knisterndes S
Holz

Seismik ~~Schal lemissionen in Metollen u.Vru wekttn

I IIII IFrequenz

10-1 10 - 10 0 101 102 10 3 10' 1ia5  1 101 H Z

Infroscholl harborer Bereich Ultrascholl

Bild 2. Frequenzbereich der Schallemissionsanalyse

Buld 2 zeigt schematisch den Frequenzbereich der akusti schen

* Emissionen von Festkdrpern. Er ist auBerordentlich breit und be-
ginnt im hdrbaren Bereich, wobei die Abgrenzung gegeniiber den

* noch tieferen Frequenzen mechanischer Schwingungen des Bauteils,
die man nicht mehr als Schall bezeichnen will, mehr oder weniger
willkiirlich bleibt. Auch nach oben gibt es keine feste Grenze,

aber extrem hohe Frequenzen werden normalerweise nur von einzel-
nen Schaliquanten (Phononen), nicht jedoch von makroskopischen

Schaliwellen erreicht. Far die Schallemissionsanalyse an CFIK ist

emn mittlerer Bereich von etwa 100 kHz bis 1-2 MHz interessantC.
Unterhaib davon ist der Anteil der St~5rgerdusche aus der Umwelt
recht hoch; bei wesentlich hoheren Frequenzen nimmt die Signalrn-

plitude rasch ab. Die Eingrenzung dieses Bandes erfolgt mittels
geeigneter Filter. Die in diesem Bericht diskutierten Versuche

wurden mit Sensoren qemacht, deren Resonanzkurve bei 150 kHz ein
Maximum besitzt. FUr die Frequenzanalyse mul3 die Aufnahme aller-

dings breitbandig erfolgen.

Bei Angabe der Frequenz ist stets das Intensit~tsmaximum der Frp-
quenzverteilung eines Schallsignals gemeint, die immer eine er-

hcebliche Breite aufweist. Auch besteht das Schallsignal im aliqe-
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* meinen aus mehreren Wellenmoden mit jeweils anderer Dispersions-
relation usw. , so daB eine analytische Behandlung der Wellenaus-
breitung hier nicht in Frage kommt. Jedoch sind die durch die
starke Anisotropie des Materials CFK hervorgerufenen Effekte bei
der Interpretation der Ergebnisse zu berulcksichtigen.
Die Schallemissionstechnik ist in den letzten Jahren entschei-

dend verbessert worden. WAhrend Ger~te Alterer Bauart meist nur
die Ereignissummen und -raten registrieren oder lediglich die
tQberschreitungen einer festgelegten Schwelle durch die Signal-

* spannung z~ihlen (sog. counts), tasten modernere Anlagen die aku-
stischen Signale bezUglich mehrerer Parameter ab, wie oben

* beschrieben. Eine groBe Zahi von Versuchen ist von Awerbuch unter
Assistenz des Verfassers an einer Anlage vom Typ

Dunegan -Endevco DE 3000

durchgefahrt worden [1-11]. Filr weitergehende Untersuchungen
steht seit 1982 die in Buld 3 dargestellte mikrocomputergestiitzte

Anlage

Physical Acoustics PAC 3000/3004 ~;~

zur Verfilgung. Alle Tests mit hoher Auflbsung und alle Energie-
messungen wurden mit dieser Anlage durchgefuhfrt.

Die mit den piezoelektrischen Sensoren (vgl. dazu z. B.[12] auf -
genommenen Schallsignale werden rauscharm verstarkt und dann
bezilglich der in Buld 1 dargestellten Parameter abgetastet:
(Spitzen-)Amnplitude, Ereignisdauer, Counts (Zahl der Schwellen-
iberschreitungen), Anstiegszeit und Energieinhalt. Die Energie
wird durch Abtastung der Signalform bestimmt. Die Ereignisse wer-
den numeriert, auf der Zeitskala datiert und mit gleichzeitig
gemessenen Werten mehrerer externer Parameter korreliert. AuBer-

dem werden die Laufzeitdifferenzen eines Si*gnals zu den %

verschiedenen Aufnehmern (4 parallele Kandle) registriert.
* Die Daten werden digitalisiert und auf einen Datenbus gegeben,
* von wo sie in der Regel unmittelbar auf Floppydisks geschrieben

werden. Von dort konnen sie zwecks Aufbereitung stets wieder ab-
*gerufen und zu Listen, grafischien Verteilungen usw. weiterverar- ~A~ %

beitet werden. Eine begrenzte Anzahl von Diagrammen kann man auch



SCOPE OUTPUTS . *'" a

&4PULSERSTRIP CHART RECORDER OUTPUTS

M ILTFR.PARAMETRIC

INDEPENDENT IPT .'

HDCY EOAOPINTERACE ..

IEEE- 696

TIMING~~. ('ii) E 4

DMA DISK "

Bu 3 chllmssosalaePA 30/30
'M 130A RE

(shlle Fourlietransatin) PAuseere 30erde0.

Vor der Diskussion von Versuchsergebnissen muB das Problem der

eindeutigen IKorrelation zwischen Schallausbrulchen (bursts) im

Werkstoff und den registrierten Ereignissen diskutiert werden.

Es ist zu fordern, daB jedes registrierte Schallereignis genau

einem verursachenden "MikroprozeB', z.B. einem Faserbruch, zuge-

ordnet werden kann, wobei die richtige Interpretation des

Ereignisses dann Sache der weiteren Analyse ist. ~

Die Eindeutigkeit dieser Zuordnung kann bei hohen Datenraten emp- f
findlich gestbrt sein, wenn nhmlich die Weilenpakete von ver-

schiedenen Quellen sich zeitlich derart ilberlappen, daB das Sy-

stem sie als I Ereignis auffaBt. Die SE-Anlage kennt beziiglich

der Schallereignisse nur die zwei ZustAride "Ereignis" und "kein

Ereignis", die formal als Zustandsfunktion Z(t) mit den m6glichen

Werten 1 und 0 bezeichnet werden soil (siehe Bild 4). Uberschrei-

L~
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n-tes Ereignis 0.Wohrscheinhichkoit

*Ereignisfolge ...1..... . ..F... pF
11.2... n-I.n.I ....N

- -----------

l ogischer Zusfond Z(t): I

000t,.DQ't At.., -~

Zi- --------- - -r f*~

'p
0-

DOf.: p - Wahrscheintichkeit fujr ZVt) =0 for beliebigest
a Wohrscheinlichkett fur dos Nichtouf treten des Folios ~,.., 1 O, 1 ,

IvolIet Ubordsck-ng

Bi Id 4. Zur Eindeutigkeit der Schallereignismessung

tet die Signaispannung U die eingestellte Schwelle (wird also emn
* Count erzeugt), so wird Z(t)=l und fdlit erst dann wieder auf 0

zuriick, wenn nach dem letzten Count noch eine gewisse vorher emn-
* gesteilte Totzeit 0 verstrichen ist. Liegen nun die Emissionen

* sehr dicht, so bleibt fast standig Z(t)=l, d.h. die Zdhlrate der

Ereignisse nimmt stark ab, die gemessene Ereignisdauer w~chst

Sprunghaft an.

* Betrachtet man ein wilikUrlich aus einer Folge von N Ereignissen
* herausgegriffenes (Numnier n), so wird dies richtig registriert

genau dann, wenn die durch die anderen Ereignisse definierte Zu-

standsfunktion an seinem Anfang und an seinem Ende gleich 0 ist

(Wahrscheinlichkeit dafUr sei jeweils p) und wenn kein anderes .

Ereignis vollst~ndig durch das n-te iiberdeckt wird (Wahrschein-

lichkeit q). Solange die N Ereignisse uber das Zeitintervall, in
dem sie auftreten, statistisch gleichverteilt sind, ergibt das

* Produkt der o. a. Wahrscheinlichkeiten den Erwartungswert # fi~r
* eine richtige IKorrelation, also fUr eine korrekte Ereignisz~h-

lung. %'*



Die Wahrscheinlichkeit p kann man aus der im betrachteten Zeitin-

tervall T gemessenen Summe der Ereignisdauern D. bestimmen. Es

ist naimlich 
..

n-i N N

il i~nfl1 i~1

~N 2 N
P2 q q Z#( D)- ZD,+l)

T2 T

(zu den Bezeichnungen vgl. Bild 4). Die Wahrscheinlichkeit q 1911~t .-

sich nur mit relativ hohem Rechenaufwand absch~tzen. Da sie aberA

per def. h~chstens gleich 1 ist und 0 dann ein Maximum annimmt, a

ist es sinnvoll, als, notwendiges. (aber i. ailg. nicht hinreichen-

des) Kriterium fir die Korrektheit der Messung zu fordern, daB

(D~max -
4 q~1 -

Die Kontroile der Korrelation der registrierten Schallereignisse

mit den v'-rursachenden diskreten Schadensereignissen ist unver-

zichtbar. Bei der Durchfdhrung der in den Berichten [1-91 doku-

mentierten Versuche standen entsprechende Programme noch nicht

zur Verfiigung. Der gro8te Teil der dort aufgezeigten Schallereig- '~

nis-Summenkurven ist im Bereich kurz vor dem Bruch der jeweiligen .

Probe verfdlscht, wie Nachmessungen ergeben haben. Dort ist deut-

lich 0 < 1

Bei den mit der PAC 3000/3004 - Anlage durchgefiihrten Messungen

der SE-Energie konnte dieser Fehler nicht mehr auftreten, da die

im Intervall T freigesetzte Energiesuime

N t,+D,

fu 2 (tdt)

von der ZAhlung der Ereignisdauern D1 unabh~ngig ist.
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Die lineare Ortung der Schaliquellen l~ngs der ProbestabI~nge L

kann durch Messung der Laufzeitiifferenz tA tB der Schailsignale ~ 0

I beziiglich der beiden Sensoren It und B erfolgen (vgl. [13]). Die

Ortslinien gleicher Laufzeitdifferenz sind bei isotroper Schall-

* geschwindigkeit c Hyperbein (siehe Bild 5), die die Proben1~ngs-

achse in je einem Punkt schneiden. Dieser Schnittpunkt bleibt

erhalten, wenn die Ortlinien wegen der tatsAchlichen starken An-

asotropie der Schallgeschwindigkeit bei CFK-Laminaten seitlich

auch von der Hyperbelform abweichen, da c 1~ngs der Achse AB als

konstarit angenornmen werden kann.

Sensor A Ortung Sensor 8 :~.'
0 20J £0 60 so 100~*

41

Kurvenveriouf
nur bei isotropem c

-%A.

beschrdnkte 6, V

Probestabbreite

* Bid 5. Zur linearen Ortung von Schallereignissen O

* Der Ortungswert I in Prozent der LAnge L zwischen den Sensoren A .

und B ergibt sich zu ~

Bild 6 verdeutlicht den EinfluB der Ddmpfung: Bei angenommener

Gleichvertei lung der Ereignisse uber der ProbenlAnge nimrnt die

Zahi der registrierten Ereignisse mit zunehmender Entfernung x

von der Probeninitte ab, so daB sich statt einer horizontalen eine
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* durchgebogene Verteilungskurve ergibt. Bei [±45*]-Proben wurden

* derartige Verteilungen, wie zu erwarten, auch tatsdchlich gemes-

sen. Dieser Effekt h~ngt von der Verteilungsfunktion f(U) der
*i ungeddmpften" Amplituden U sowie vorn Betrag der D~mpfung langs

L/2 + x, L/2 - x ab, weiche die Lage der Registrierschwellen

- SAB x) beziiglich f (U) bestimmt. Nur der Bereich USx)in

Bi d 6 entspricht den tatsdchlich georteten Schallereignissen.

Mefliange L _ _

f I (u) du
N (x) NW (

f t (u)du
S(O) SAB(X)=SchwellwerI

f (U SA.B (0 fur Sensor A,B
in Abhangigkeit von
der flompfung

S A W o n g s L .x , L -x

Bild 6. EinfluB der Dgmpfung auf die rdumliche Verteilung der

registrierten Ereignisse

- Der Einflu3 reBtechnischer Effekte und der der SchaIlschwdchung
- durch DAmpfung im Werkstoff war bei der Auswertung stets zu be-

rUcksi chtigen.

'Op
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3. PROBENUBERSICHT

Es wurden Versuche an Probestdben aus folgenden Laminaten1 ) aus-

gewertet:

10018 ungekerbt und gekerbt
statische Zugversuche

langsame zyklische Belastung

168off-axis-Winkel 0=.5 .. 200;

ungeke rbt

statische Zugversuche

[±4 5 01 2s ungekerbt
statische Zugversuche

langsame zyklische Belastung
.

rO 190und Variationen der Lagenfolge; unge-

kerbt

statische Zugversuche -

langsame zyklische Belastung

[021+4451021-4510190]s gekerbt und ungekerbt
statische Zugversuche
langsaine zyklische Belastung

* Die Laminate waren aufgebaut aus:

* Fasern Torayca T 300, hochfest

Harz Ciba 914 C :>-

Zusatzlich wurden zum Vergleich einige Reinharzproben getestet.

1)Die Laminate halten sich in dem im Proposal des Instituts zum
ESTEC/Contract No. 4825/81/NL/AK (SC) angegebenen Rahinen 6

L.
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4. AUSWERTUNG DER VERSUCHE

4.1 Detektion erster matrixkontrollierter Schadigungen

Die ersten Schddigungen in CFK-Laminaten sind generell matrix-

kontrolliert. (Faserversagen tritt unter reiner Zugbeanspruchung .

erst bei hoheren Lasten bzw. unter schwingender Belastung erst

nach vorherigem pull-out als Knickbruch auf). Also sind Kohd--

sionsbrdche im Harz (Mikrorisse) oder Adh~sionsbrUche zwischen

Harz und Faser die ersten anhand akustischer Emissionen fest-

stelibaren Schiidigungen.

Bei Reinharzproben wurden diese Emissionen erst viel n~her der

Versagensbeanspruchung gemessen als bei CEK-Laminaten: die im

unverstdrkten Zustand relativ groBe Bruchdehnung der Harze kann

im Laminat nicht erhalten bleiben, da durch das Vorhandensein der

Fasern stets emn komplizierter Spannungszustand entsteht und die

Duktilitit der Probe grunds~tzlich vermindert wird. Dadurch

kommt es schon bei geringer Belastung des Probestabes zu brtli-

chem Versagen. Emn Bruchteil der dabei freigesetzten Energie wird

in die Schallernissionssensoren dissipiert (zur quantitativen

Absch~tzung siehe Anhang).

In den von Awerbuch und d.Verf. durchgefiihrten Versuchen war je-

weils emn AE initiation-Punkt gefunden worden. In einigen Kon-

troilversuchen wurde nun zun~chst ulberprUft, ob sich diese Punkte

mit der verbesserten PAC-Anlage verifizieren lieBen. Dies war der

Fall auBer bei den [0 0 190 0 1- und den [±450 ]-Proben. Die in Kap.3

diskutierten und bei der alten DE-3000-Anlage aufgetretenen Kor-

relationsfehler in der Ereigniszghlung spielen bei den ersten

Schddigungen wegen der niedrigen Datenrate noch keine Rolle. Da-

her konnten die darnit erzielten Mel~ergebnisse fi~r die Auswertung

hinsichtlich erster Schddigungen noch herangezogen werden:

Nach [ 1, 4, 51 liegt der Einsatz erster Schallemissionen bei uni-

direktionalen Probest~ben wie folgt (Werte gerundet):
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Finit Fuit F jni tFut

[0018 Innenkerbe 12.5mm 2 RN
101 i f 7.5mm 3 kN

[082.5mm 5.5 RN
*[0018 ungekerbt 13.5 RN 40 RN 0.34

*[5018 off-axis 12 RN 21 kN 0.57

[7.5018 1 110 RN 16 RN 0.63

[.10018 9 RN 12.5 kN 0.72

*115018 7.2 kN 8.3 RN 0.86

120018 5.4 RN 5.8 RN 0.93

Da bei Versuchen mit 100 1900 -Proben bei unterschiedlichen Tempe-
raturen und Feuchtigkeiten (Proben 576/1 ff. in den Tests AE012-
AEO21) Abweichungen beim Einsetzen erster Emissionen gegeniiber

den in [31 dokumentierten Messungen gefunden worden waren, wurde

eine entsprechende MeBreihe mit hoher Auf lbsung gef ahren:

Tes P ob nn . iit [RN] Fuit [RN] F ini t/Fult

AE217 942/1 2.58 18.41 0.14

AE218 942/2 3.90 19.00 0.21

*AE219 942/3 2.62 19.29 0.13

* AE220 942/4 3.04 18.67 0.16
AE221 942/5 2.97 18.92 0.16

AE222 942/6 3.40 18.61 *0:18

AE224 942/8 5.2 () 19.54 * 0.26()

AE225 942/9 3.61 19.20 * 0.19

AE226 942/10 3.20 19.35 * 0.17

*AE227 942/11 nicht auswertbar wegen MeBfehler
AE-128 942/12 2.77 18.85 * 0.15

* AE229 942/13 3.45 18.48 * 0.19

* Die mit *bezeichneten Werte sind die Bruchiasten bei
Felicity-Versuchen (langsame zyklische Belastung)

Aus dem Standardlaminat 10 21 +45 1021-45101901s gefertigte Proben

mit Innenkerbe zeigen Schallemissionen ab Belastungsbeginn; ohne
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60- Amplitude IO9 S9142/1

dB

50 1

of I.

30j

20-i

10-i

rel. Last F/F,,1t

0 0,1 0,2 0,3 0,4 0,5

Bi Bd 7. Erste Schallereignisse bei quasistatischer Belastung

Kerbe treten die ersten Emissionen bei F/'F~l~ auf [6]. Bei
[±450 J-Proben ist die Festlegung des Schddigunasbeginns arihand*,.
erster Schallemissionen fragwtirdig. Die in [2] dargestellten
Werte (Emissionsbeginn bei 3 - 3.5 MN, Bruchlast =5 kN) beruhen

1% auif cier hier problematischen Wahl der Diskrirninatorschwelle. Die
Faserlagen verdrehen sich aber von Anfang an gegeneinande- und
erzeugen dabei Schallemissionen wachsender Amplitude (Eichver-
sl-ich AE195-4, 270/10O: kein scharfer Obergang zwischen
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Untergrundger~iusch und diskreten Emissionen von "echten" SchAdi-

gungen).

Der Ort der ersten Schadigungen entspricht bei Probest~ben mit

-Innenkerbe (bei 50%. der Stabldnge) im wesentlichen f=50. Bei un-

gekerbten Proben ist keine Systematik erkennbar, wie folgende

* Aufstellung der jeweils ersten 10 Ereignisse von 5 Tests zeigt:

*Test-Probe (Lam) Ortung Zi (i=1,...,10) s7-.

- unaekerbt

* EB-n.gek. (1) 04 04 29 78 35 80 83 56 66 17 45.2 31.3

AE213-596/1 (2) 90 32 58 33 26 24 17 89 26 69 46.4 27.8

*AE223-942/7 (3) 16 30 41 67 99 99 43 23 76 70 56.4 30.1

aekez-bt 4

*AE231-263/11 (1) 52 55 54 47 55 58 20 54 55 61 51.1 11.5

-AE230-274/14 (2) 51 48 48 65 49 51 47 49 49 48 50.5 5.3 -A

Lamninat ()0o8(2)=Standardlam. (3)=[ 0*190012

Hierbei ist s =+47Qdie Standardabweichunq, die aus der Varianz

10

9

bestimmt wurde. (Ohne den "AusreiBer" Z =20 bei AE231 ist dort die

* Standardabweichung ebenfalls s=5.3 wie bei AE230).

Die Bestimxnung des Auftretens erster Schddigungen mittels SEA ist
* nutzlich vor allem, weil sich diese bei Laminaten aus Endlos-

l Iohlefasern nicht durch deutliche Anderungen des .~

* Spannungs/Dehnungs - Verlaufs imr Sinne des "Puck'schen jKnies"
(vgl. 114]) bemerkbar machen. Eine quantitative RUckrechnung von

den aufgenommenen Schaliwellen auf den verursachenden Schddi-
cpincsprozeB (RiBspitze) wird wegen der komplizierten

Werkstoffstruktur noch nicht beherrscht, obwohl vergleichbare -

Ans~itze f Ur i sotrope Werkstof fe exi stieren (z. B. 1151)
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4.2 Verfolgung des Schadensfortschritts bis zum Bruch

Unter linear steigender Zugbelastung wachsen die Schddigungen im
Innern der Probe rasch an. Durch Messung insbesondere der in den
Schallemissionen enthaltenen Energien kann die insgesant freige-
setzte elastische Energie und darnit das AusmaB des Schadenswachs-
turns beurteilIt werden.

Ein Beispiel zeigt das folgende Bild:

AE 081 Bruch fI
E.C. tog.F

12

10 ------.----- -- --------.-- -- . - --

100 -*p ~
0 0,1 0,2 0,3 0,4 0,5 0,6 0,7 0.8 0,9 1,0

FIFult

Buld 8. Schallemissionsenergien einer [00 J 8 -Probe unter Zucjh.-

lastung (in log. Energy-Counts)

Verteilungen wie die in Bild 8 dargestellte kbnnen noch umn C~.

Benordnungen genauer aufgelbst und ausschnittweise dargestel it
werden. Ihr Verlauf ist auch bei gleichartigen Proben unter idt-n-
tischen Ve rsuch sbedi ngungen nicht reproduzierbar gleichfbrn, T,

was auf den starken EinfluB individueller Eigenschaftei der- eiW-
zelnen Proben bzw. die Irreversibilit~t des Schddigungsprozesr -- s
hinweist. Emn alle Larninattypen ibergreifendes Charakteristi 1 1M
ist allerdings die im unteren Lastbereich (EFFinit, < ~Fut

-ult -~

exponentielle Grundform der Ereignis- und Energiesumrnenkurvc-n.
Dies ist konsistent mit der Annahne, daB das Fortschreiten (3-r
Schhiden und damit der Schallernissionen hier var allem vomAu-:f
der schon vorhandenen Defekte abh~ngt:
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450

360'~

einhar9. est : Eerme /ie Zei (sec) .. *
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AE231 Probe 263/11: Energie' Lasti

UD-Lacuinat 9ekerbt

4300 U 1
.%1%

3630

29601I

2290

1620

950'
.00 2.00 4.00 6.00 8.00 10.00 .- ,

Bild 10. SE-Energiesumme einer gekerbten [0J 8,-Probe
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AE0I8 Probe 9-708 Enerie' Lost___

144

20

21

728.8 .0 3.0 480 60

Bild~~~~. 11.. SEEegeum ie

Bud 1. S-Enegieummeeine1(O1901 2 s-Probe
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AE213 Probe 596/'1 :Energie /Lost

Stardklrdlaiuinat ungekerbt
'.4

14112

.90 120 2.0 3.6 4. F.6. 0

Bild12. E-Enrgisumm einr Stndadlamn4..rob
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Je nach Laminat setzen die zundchst angendhert exponentiell ver-
laufenden Energiesummenkurven bei unterschiedlich hohen Bela-
stungen emn (vgl.4.1). Mit zunehmender Last wird die Rate der
freigesetzten akustischen Energien immer unregelmaBiger, wenn
auch global grofer. Dies muB3 als typisch fur das Material CEK hin-
genommen werden. Die Verfolgung des Schadensfortschritts mit,
hoher Auflosung ist bei Kurzzeit -Zugversuchen nur im jeweiligen

* Einzelfall sinnvoll.

* Wesentlich einheitlicher la03t sich die Zerrittung der Proben bei
* langsamer ErmUdung sbelIa stung charakterisieren. Gegerniber der-
* linear steigenden Zugbelastung werden zwei weitere Mechanismen

wichtig: 7

Der Dehnungsverlauf Eia,t) von Faserverbunden wird jenseits des
/ elastischen Bereichs von zwei E-Komponenten bestimmt, die zum
* viskoelastischen Kriechen bzw. zum viskoplastischen Flielen fiih-

ren (vgl. z.B. [161). Zeitproportional fortschreitendes FlieBen - --

* ~spielt auBer bei Reinharzen keine Rolle in K'urzzeitversuchen.
Wenn jedoch a(t) emn relatives Maximum durchlhuft oder festgehal-

- ten wird, verursacht das viskoelastische Kriechen des Werkstoffs
in eine asymptotisch angestrebte Ruhelage weiteres Schadens-
wachstum und darnit Schallemissioien. Mit zunehmender Zerru~ttung

* tr~gt RiBuferreibung als zweiter Mechanismus zu den Schallemis-
* sionen unterhaib der jeweils erreichten Maximallast bei.

Das in Buld 13 erkiArte Felicity-Verhd1tnis R (Index z=:Zyklus)

RZ=FAE,z /F max,z AE,z /amax,z

* Ist emn phAnomenologisches Mal3 fUr den Sch~digungs- bzw. Zerrtit-

tungszustand der Probe. Awerbuch f and fUr Belastungsverlgufe mit,
wachsendem Fax eine monotone Abnahme von R=1 bis R=0.8 fUr alle -

* getesteten Laminate und steilte eine Abh~ngigkeit der Schall- -

* ereignisrate pro Zykius von der erreichten Maximallast Fmax,z
bzw. -spannung arnaxz un der Steigerung gegenUber F maxzi fest,

[101.

* Urn diesen Zusammenhang interpretieren zu k6nnen, wurden Versuche *

* 711 Verfolgung der im z-ten Zykius freigesetzten Energie E zin
AbhAngigkeit von F und F /F durclgfht imax,z max,z rnax,z-1 cgfht i
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800 269 /9

600 -

FA

RA -
FA Z-F2.rm

mmax2ereche

400 AF

*Lot 0 L st4'0 i

C* 2. -

Da deseMessnge zunchs unssteatish drchgfiirt wuren
urn~~~ ~ zeint Ves2seigne ueprbn th ihres

em Saz vo 4 zsamrenh~gendn Tess (A224,25,26,22) fi

stro Pr.5es 4.0digeit5 mm,5.0in) und 3,5Ves4c0paraeter

uberge i Das Vehini Fa. /Fktie wrude vieirt(see

Paoageder Ste hleeinsae

Es steligte ih erus, daBdien Energeratoen pro elatunszyklrst
ohn Satsvosc4 vumeifizierbae Tenden schwankt2,628 solng

hie rebersche domirtneen direrfduch zunehree GlmntteUnq

derh Probuerty 94/s9,0,2) Bchwtnghert (ednInegn1tA bi1%Ls-

Es lt en ioh hykus a de28 euget prositiv und zeigts
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erwartungsgemdB den Schadensfortschritt unter wachsender Zugbe- ---

lastung an:

Ez Schallenergie im z-ten Zykius (Lastspiel) in Energy-Counts

AE E -E ~--

Test Nr. AE 224 AE 225 AE 226 AE 228

Fmax, z 1.01 1.02 1.05 1.10
Fmax, z- I

maO[kNI .]. 8.0 8.0 %
Energie E ~ E ~ E Ezzz z

A EAE AE

z = 1 844 -27 711 - 3 1522 +13 6340 +7
Z =2 6073 648 +26 1625 -11 6811-92 J

Z = 3 572 -39 874 -11 1454 -78 5849+14

-24 -119 +186 *2017

gemessen bis z =30 Bruch Bruch
z 19 z 9

Weitere Tests mit mehr Zykien sind erforderlich, urn die Mechanis-
men trennen und quantitativ beurteilen zu kbnnen, die bei derar-
tigen Versuchen zur akustischen Energiesumme beitragen.
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4.3 Faserbujndelbruche und Probenversagen ~'

* Die Sch~digungsmechanismen in CEK sind mit verschiedenen Berei-

chen der SE-Amplitude verknilpft [17,18,19,20]. Der gemessene

Amplitudenabstand zwischen Faserbuindeibrujchen und matrixkon-

trollierten Mechanismen ist so groB (bis zu 50 dB), daB auch bei
Nichtberiicksichtigung der D~mpfung eine Unterscheidung m6glich
ist. (Da die Schaliquellen i.allg. rgiumlich verteilt in der Probe-
liegen und daher vielfgltige Schalliibertragungswege durch das
stark anisotrope Larninat berficksichtigt werden miilten, ist eine

analytische Beriicksichtigung der Dgmpfung fUr die verschiedenen
Wellenmoden beim technischen Einsatz der SEA ausgeschlossen) .

Bei unidirektionalen off-axis-Proben [1., deren Versagen rein

matrixkontrolliert und identisch mit 'first ply failure' ist,
trat kein Ausldufer mit Werten 2t 70dB in der Amplitudenhgufig-

keitsverteilung auf.

Der Bruch von unidirektionalen Probestdben bzw. multidirektiona-
len Laminaten mit tragenden 10 0 ]-Lagen vollzieht sich dagegen als

%L

Duichreif3en aller Fasern in sehr kurzer Zeit. Die gemessenen
Srliallemissionen deuten auf DurchriBzeiten von unter 50ms bis
her2alb zi -c ims hin (zujr Abschaitzung siehe unten) .

Fpi eiii-i Prob-nbreite von 25mm ist die gesch~tzte DurchriBge-
liw, tr! i-it dami t noch i mmer sehr klein gegenUber der (longi tu-

'i TA I -ha I Iiescliwindicikeit c1 im Harz und erst recht in den
11 1i rier1 F robe al1s qanzes erfolgt viel langsamer

* 2'- 1 1nen Fa sern. Fur diese kann der Ansatz von PhilI-
fl n isctropes elastisches Medium (Rechnung mit

AY;--1at.7trig der Durchri~zeit benutzt werden

~-M~1 drj Faser sei (setze 2.36* 10''N/m2 fi.Ir

(I '4 -m'. Mit eiriem Faserdurchmesser
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AE 214.
36. 902/7

-. , 24.

*~12-
w

0 02 0 40 50 60 70 dB 90
Amplituden

*2.5 V

* -2.5V

0 50 100 S 150

* Bild 14. Einsetzen des Faserbi~ndelbruches (0*0190 0 15 Poe
% V*

Die stark unterschiedliche Durchrei~geschwindigkeit in den Fa-

* sern und der Gesamtprobe bedingt einen kornplizierten und diskon-
* tinuierlichen Verlauf des kollektiven Faserbruchs beim Proben-
* versagen. Die Einleitung dieses Vorgangs erfolgt sehr schnell

innerhaib von etwa 5-20 us, wie die Signalanstiegszeit der ent-

sprechenden Schallereignisse belegt (vgl. auch Bild 14).



Diese GrbI3e (RISE TIME) kann als Cbergrenze der Anstiegszeit der -

mechanischen Schwingungsamplitude am Schadensort akzeptiert wer-
den, da die Dispersion stets zu einer Verbreiterung des Signals

in der Zeitdomane fUhrt. Analog gilt fUr die DurchriBzeit TPder elp
Probe

T 5DURATION

Direkte Beobachtung des Signalverlaufs iiber der Zeit fdhrte zu
den o. a. Werten im nsec-Bereich, die den Zeitraum abgrenzen, in

denen das Signal noch nicht abklingt. Die Problematik des Ober-

tragungsverhal1tens und der Ref lexionen in der Probe wird im Prin-

zip beherrscht [23), die rechnerische Anwendung bei Schallemis-
sionssignalen in Faserverbunden aber noch nicht.

Beim Standardlaminat 1021+4510 1-45101901, sowie bei den [00]-
* und den [00 190']-Proben wurden vereinzelt Schallereignisse regi-

I striert, die von Faserbrilchen vor dem Totalversagen herriuhren
* k6nnen, z.B. EVENT 2179 im Versuch AE211 (Daten siehe Anhang) mit

hoher Amplitude im Vergleich zum Energieinhalt und deutlich vom

Normalfall abweichender Frequenzvertei lung. :\

Zwei Eichversuche an [±450]25-Proben wurden mit maximaler Auflb-

* sung gefahren (AE 195-4,-5, Proben 270/10, 276/14). Schallereig-
* nisse mit fUr Faserbruch typischer Form wurden nicht gefunden.
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5. ZUSAMMENFASSUNG DER ERGEBNISSE

I Mit Hilfe der Schallemissionsanalyse lassen sich die drei Typen
von SchAdigungsmechanismen, die in CFK -Laminaten auftreten

konnen, detektieren:

* Kohdsionsbruch der Fasern

* Koh~isionsbruch der Matrix (Risse, Delaminationen)

* Adh~sionsbruch Faser-Matrix (Debonding)

* Der zeitliche Ablauf dieser Schgdigungsmechanismen kann verfolgt -. *

werden. Hierzu wurde eine Reihe von Versuchen an CFK-Probestgben

durchgefdhrt, die das Ve rsuch sprogramm von Awerbuch weiterfiihren -

* und dabei das hohe Auflbsungsverm6gen der PAC 3000/3004 -Anlage

ausnutzen soilten: .-

* Der Punkt des ersten Auftretens von Schallemissionen jiber

* ansteigender Zugbelastung wurde bestimmt. Je nach Laminat

* ~liegt dieser Funkt zwischen 15%([I912)ud0%[018

* ~der Bruchlast. Er zeigt den Beginn matrixkontrollierter De- .-

fekte an. Gekerbte [0 21+4510 21-45101901 s - Proben zeigen Emis-
sionen ab Belastungsbeginn. Bei 0f0O2 und [±45*]-

* ~Proben weichen die Ergebnisse von den von Awerbuch erhaltenen .
* betrAchtlich ab.

- * Bei gekerbten Proben lassen sich die ersten Emissionen erwar-

- tungsgemAB an der Kerbe lokalisieren. Bei ungekerbten Proben

* existiert kein bevorzugter Ort fUr das Entstehen erster

Risse. Auch nachdem die erstei, mit SEA nachgewiesenen SchAden

aufgetreten sind, ist hier keine Konzentration der nachfol-

genden Schadensereignisse auf den Ort der ersten -

festzustellen.

* Die SE-Energiesummenkurven haben zungchst durchweg einen

angenahert exponentiellen Verlauf. Mit steigender Belastung

* wird die Streuung zwischen ihnen auch bei gleichartigen Pro-

ben unter identischen Versuchsbedingungen sehr groB, was au.'

* die Einmaligkeit und Irreversibilitat jeder Probengeschichte

hinweist: WAhrend sich die individuellen Schadigungsverl~ufe
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anhand exakter MeBdaten verfolgen lassen, k6nnen fUr eine

Fiasse qleichartiger Proben nur Beschz-eibungen gegeben wer- ..

den. Dies ist unbefriedigend und erfordert weitere

Lritwicklungsarbei t.

* Faserbruche wurden bei alien untersuchten Laminaten auBer

den of f-axis- Lind den 1±45'J-Proben festgestellt. Jedoch tre-

ten nur vereinzelt Schallereignisse mit der fUr Faserbruch
typische Form t'cr dem Totalversagen auf, sonst nur w~hren

des katastrophialen Bruches.

* Das Ver-sagen der Proben mit tragenden [Ofl-Lagen vollzieht

sich diskontinuierlich als DurchreiBen von deren Fasern in

sehr kurzer Zeit. Die entsprechenden Schallemissionen deuten

auf Durchrif~zeiten von unter 50 ms bis herab zu 5 1 ms hin. -.--

Der Ubergang zwischen dem vorhergehenden Sch~digungsverlauf --

und dem Einsetzen des Durchreil~ens ist auBerordentlich --

scharf (5-20 lis) .

* Bei langsamer zyklischer Belastung der Proben kbnnen auf-

grund des Felicity-Verh~iltnisses und der in den einzelnen

Belastungszyklen freigesetzten akustischen Energie RUck--

schliusse auf das MaB der Schddigungen gezogen werden. Weitere

Untersuchungen zu diesem Punkt sind erforderlich.
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Beispiel elnes volistandigen Datensatzes

Tm folgenden sind die Schallemissionsdaten eines Zugversuchs an

einem [0 -4I0I45101901s - Probestab mit GFK-Schlauchmantel
aufgelistet, und zwar die ersten 100 sowie die letzten 213 der

insgesamt 2213 registrierten Schallereignisse.

" Die Scalrinse EET)sn ortlaufend numeriert

" TIMING bezeichnet die Laufzeitdifferenz der Signale zu den

beiden Transducern in usec. *HIT* ist die Signatur des zuerst
bzw. einzig angesprochenen Kanals.

* CH 1st die Kanalnummer (es wurde zweikanalig gemessen).

" TIME ist die Echtzeit. Auf lbsung hier 0. 01 sec V4

* DURATION ist die Ereignisdauer in psec. '

* COUNTS sind die tberschreitungen des Schwellwerts

(Threshold) durch die Signaispannung. Angegeben ist ihre
Zahi pro Kanal und Event minus 1.

" ENERGY ist das relative EnergiemaB der Schallereignisse.
(+* siehe n,4chste Seite)

" AMPLITUDE 1st die Spitzenarnplitude der Schallereignisse. Der
Nullpunkt der Skala 1st definiert als:
Transducerausgrangsspannung 1 jiV = 0 dB ..-

* RISE TIME 1st die Anstiegszeit der Signalspannung. (Die hohen .~

Werte 1024=210 die mit Duration=O einhergehen, beruhen auf
einem meBtechnischen Effekt bei hohen Datenraten. Er 1st fuir

die SchAdigungsbeurtei lung irrelevant).
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Zuz- Abschitzung der Energie der Schallereignisse

Die Energy-Counts sind emn relatives MaJ3 fUr die in die Sensoren

dissipierte Energie. Deren absoluter Betrag kann unter vereinfa-

chenden Annahmen wie folgt abgeschgtzt werden:

Die maximale Signaispannung am Sensorausgang erh~lt man aus der
Grbe AMPLITUDE:

0 dB 20 dB 40 dB 60 dB 80 dB 100 dB
I 1UiV 10Uy 100 INV lmV 1 lmV 10 lOmV

Die Impedanz des Eingangskreises (typ. 400 pF Kapazit~t des Sen- _

* sors, 10kQ2 11 15pF Eingangsimpedanz des Vorverstirkers) liegt im
1 5OkHz-Bereich bei ca. 1ok?. Ngherungsweise ergibt also

* U2 IVolt']10'iQJ die max. Monientanlei stung. Sie liegt bei 40dB-
Events in der Grdl~enordnung Picowatt.

Mit der Ereignisdauer D l18t sich so die Energie in Pico- bzw.

Nanojoule absch~tzen. Genauere Ergebnisse erfordern die Bertick-
* sichtigung der Frequenzvertei lung (d.h. die Berechnung der

"1spektralen" Energiedichte).
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HEADER INFORMATION (--.j"rl

FILE B:AEZ11.DTA 140 KBYTES 2213 EVENTS IN 0: 0:31.4

ENTERED DATA ACOLJIsITON MODE 02/23/84 10:28:05

TEST BEGAN 0 10:42:33.1 SYSTEM: 3000/3004%,

FIRST EVENT N 1 0 0: 0: 5.4 4 CHANNEL N.
.1 r

.

LAST EVENT 4 2213 0 0: 0:36.8 LOG AMPS

TFAD lME= .1 Ms. SOFTWARE VERSION LI.14 AUTO DUMP %

jiHF OF TEST RESOLUTION= 0.01 SEC(S) CONT FLAG- *

LINEAR LOCATION CALIBRATION IN MICRO-SECONDS

1-2 1-3 1-4 2-3 2-4 3-4
0.0 0.0 0.0 0.0 0.0 0.0

-IiENI FIELD:
q'1t TANDARDLAMINAT PROBE 599/3 .'7

". . l CH TIME DUR COUNT ENRGY AMP RISE Dehng Last z.b.V z.b.V

(us) (dM) (us) , . ,

, ,,r,1 0: 0: 5.43 36 # 5 52.3 6 +0.24 +0.93 +0.00 +6.0

1 0: 0: 5.79 16 0 3 48.2 9 +0.29 +0.91 +0.00 +e.e
s1*10: 0: 5.90 65 1 8 59.1 3 +0.31 +0.93 +0.00 +0.60
1i r 0: 0: 6.06 0 1 3 51.1 1231 40.33 *0.96 +0.00 40.00 -

T+ 1 0: 0: 6.09 67 1 7 59.1 7 +0.33 +0.96 +O.eO +0.09
*'1r, 1 0: 0: 6.10 25 0 3 54.3 5 +0.33 +0.98 +9.00 +0.00

r 1 0: 0: 6.14 44 1 4 55.8 6 +0.34 +0.98 +0.06 +0.00
T* 1 0: 0: 6.14 77 0 8 36.0 2 +0.34 +0.99 -0.00 40.00
-* 1 0: 0: 6.23 0 0 2 47.8 1117 +0.35 +1.01 +0.00 +0.00 I

'fl 1 0: 0: 6.26 106 3 13 63.1 2 +0.36 +1.01 +0.00 +0.00
x YTS1 0: 0: 6.34 0 3 2 51.6 1176 .0.37 +1.03 +0.00 +0.08

r' 1 0: 0: 6.54 16 1 3 54.5 9 +8.40 +1.07 +0.00 +0.00
,T* 1 0: 0: 6.62 0 1 2 49.9 1116 +0.41 .1.08 +@.e +0.00

Z :T* 1 0: 0: 6.63 34 2 3 55.2 4 +0.41 +1.09 +0.00 +0.00
ST* 1 0: 0: 6.66 78 2 8 59.5 3 +0.41 +1.10 +0.00 +0.00

- L , 5T 1 0: 0: 6.70 18 0 4 49.1 10 +0.42 +1.11 +0.00 +8.00
., Ts 1 b: e: 6.75 0 0 1 52.7 1279 +0.42 +1.10 +0.00 +0.00

.RIT* 1 0: 0: 6.77 47 0 5 56.7 2 +0.42 +1.11 +0.00 +0.00
*HITS 2 e: 0: 6.78 Z7 9 3 53.8 4 +8.42 +1.11 +0.00 +0.00

I 0: e: 7.03 25 0 3 53.9 5 +0.46 +1.17 +0.00 +0.00
, 0: 0: 7.07 16 0 3 54.1 9 +0.46 +1.18 +0.00 +0.00

0*qT* 1 0: 0: 7 .08 15 0 3 50.8 9 +0.47 +1.18 +8.00 +0.00
*,T1 T 2 0: 0: 7.11 36 2 5 56.7 8 +0.47 +1.19 +0.00 +0.00 . -

j, , IT* 1 0: 0: 7.18 37 0 4 56.9 4 +0.48 +1.29 +0.80 +0.00 . .

Z T*r 1 0: 0: 7.26 61 0 6 59.3 3 +0.49 +1.22 +4.00 +0.00
*HIr* 1 0: 0: 7.37 0 1 2 50.4 1215 +0.50 41.24 +0.00 40.00
*HIT* 1 0: 0: 44 17 1 3 53.3 9 +0.51 +1-25 +0.00 +0.00

*PIT* 1 0: 0: 7.56 5 1 5 56.7 3 +0.53 +1.28 +0.0 +0.00
S.-T* 1 0: 0: 7.59 11 0 2 53.1 7 +0.53 +1.28 0.00 +.0.00

0c +r : 0: 7 61, 7e 1 8 59.9 5 +0.53 + 0 2 e~@ + .00

I x q 1 0 : e0 767 95 2 1 z 64.9 5 +0.54 + 1 30 +0.08 +0.00

*HIr* 1 0: 0 7.68 67 1 9 57.1 6 +0.54 +1.29 +0.00 +0.00
*A ITk 1 0: 0 : 7.80 0 1 1 48.1 1047 +0.56 +I. 32 +0.00 +0.00 , -
,, iT * 1 0: 0: 7.84 0 1 3 48.8 1232 40.56 +1.33 40.00 +0.00

k F- r,, 1 0: 0: 7.85 132 4 17 65.8 90 +0.56 +1.33 +0.00 40.00
7- T* 1 0: 0: 7.95 15 0 4 52.3 11 +0.57 +1.34 40.00 +0.00

T * 1 0: 0: 7.96 2 9 0 3 55.5 4 +0.57 +1.36 40.00 +0.0
S t10: 0: 8.062 24 0 2 50.4 5 +0.58 +1.35 +0.06 .0.00

,I' I 0: 0: 8 .04 23 0 3 52.7 6 +0.58 +1.36 +0.00 +0.00

''S•,.? 1 0: 0: 8.07 23 0 3 53.5 6 .0.59 +1.36 +0.00 40.0e
4 HI T* 1 0: 0: 8. 13 54 0 5 58.2Z 4 +0.59 +1.37 *0.00 .0.00

*- IT* 1 0: 0: 8.14 106 5 13 65.8 4 +0.59 +1.39 +0.00 +0.00
*4:* 1 0: 0: 8.15 43 5 4 57.1 4 +0.60 +1.39 +0.00 +0.00

T * 0:e 0: S.17 42 1 5 551.5 4 40.60 *.1 +0.00 +0.00
. *-i 1 I : 1 : .19 30 1 6 54.2 8 +0.64 +1.40 +0. 0 0 .0.00

T , 0: 0: 8.23 0 1 3 49.4 1080 +0.61 +1.41 40.00 -0.00
'-iTt 1 8: : 8 25 16 2 2 50.0 0 +0.61 +1.40 +0.00 +0.00

.T: 1 0: 0: 8.26 23 2 4 54.3 7 +0.61 +1.41 + .e0 +.0.00
w *Tx 1 0: 0: .28 24 0 4 53.5 8 +0.61 +1.4Z +0.00 +0.00

0Tf* 1 0: 0: 8.30 9e 2 11 61.8 4 +0.62 +1.42 +0.00 +0.00
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: -AE,1I. PTA
*EUNT# TIMNG CU TIME DUR COUNT ENRGY AMP RISE Dthng Last z.b.V z.b.Y

(LIS) (us) (dh) (us1)%

51 *HIT* 1 0: 0: 8.33 61 0 6 59.6 2 +0.62 +1.42 +0.00 +0.00 - ,
52 *HIT* 1 0: 0: 8.34 26 * 3 54.9 6 +0.62 +1.42 .0.00 .0.00 . . z
53 *HIT* 1 0: 0: 8.36 158 i 25 71.4 4 +0.62 +1.43 +0.00 +0.00
54 *HIT* 1 0: 0: 8.39 27 0 4 54.5 9 +0.63 41.44 +@.e +0.00
55 *HIT* 1 0: 0: 6.41 0 0 3 49.7 1266 40.63 +1.44 #0.00 +0.00
56 *HIT* 1 0: 0: 8.49 51 1 4 56.3 2 40.64 41.46 +0.60 +0.00
57 *HIT* 1 0: 0: 8.53 159 9 20 63.5 6 +0.65 +1.47 +0.00 "0."0

58 ,,IT, 1 0: 0: 8.58 40 1 4 55.7 5 +0.65 +1.47 +0.00 .0..0
59 *HIT* 1 0: 0: 8.60 31 0 3 55.3 6 +0.65 +1.47 +0.00 .0.00
' * ,UIT* 1 0: 0: 8.64 44 1 4 52.1 3 +6.66 +1.49 +0.0 +0.00

* HIT* 1 0: 0: 8.67 11 1 2 51.3 6 +0.66 +.1.48 +0.00 .e"-
62 *HIT* 1 0: 0: 8.71 37 0 4 56.2 4 +0.67 +'1.50 +0.00 +0.00
63 *HITS 1 0: 0: 8.74 14 0 3 54.4 7 +0.67 +1.49 +0.00 +0.00
64 *HIT* 1 0: 0: 8.75 20 0 3 53.4 7 +0.67 +1.49 +0.00 +0.0
65 *HIT* 1 0: 0: 8.76 215 5 44 76.1 4 +0.67 +1.51 +0.00 .0.00
66 *HIT* 1 0: 0: 8.77 48 0 4 56.6 4 +0.67 +1.51 +0.e0 +0.00 -
67 *HIT* 1 0: 0: 9.'7 66 0 7 58.3 4 +0.67 +1.51 +0.00 .0 .00-.
69 *HIT* I 0: 0: 8.79 0 0 1 51.9 1086 +0.67 +1.51 +0.00 *0.00
69 *HIT* 1 0: 0: 8.80 34 1 4 54.8 5 +0.68 +1.511 +0.00 +0.00 , .
70 HIT* 1 0: 0: 8.64 13 1 4 50.4 7 +0.68 +1.52 40.00 #0.00 '. ,'
71 *HIT* 1 0: 0: 8.85 0 0 7 53.0 1106 +0.68 +1.51 +0.0, .0.00

72 *HIT* 1 0: 0: 8.87 51 1 7 56.7 2 .0.68 +1.52 +0.00 40.00
73 20.6 1 0: 0: 8.93 68 2 a 59.8 1
73 *HIT* 2 0: 0: 8.93 33 2 3 69.1 5 +0.69 +1.54 +0.00 .0.00
74 *HIT* 1 0: 0: 9.02 18 2 6 50.5 9 +0.70 +1.55 +0.00 .0.00
75 *HIT* 1 0: 0: 9.06 0 0 3 51.1 1135 +0.71 +1.57 +0.00 +0.00

76 *HIT* 1 0: 0: 9.07 79 4 9 6Z.2 8 +0.71 +1.57 +0.00 +0.00
77 *HIT* 2 0: 0: 9.08 25 2 3 61.2 5 +0.71 +1.57 40.90 .0.00
,q *HIT* 1 0: 0: 9.10 24 4 4 54.2 6 +0.71 +1.57 40.00 .. 00

*HIT* 1 0: 0: 9.12 29 0 3 50.5 3 +0.72 +1.57 +0.60 40.00
60 *HIT* 1 0: 0: 9.14 111 2 15 68.2 6 +0.7Z +1.57 +0.e0 +O.00

91 *HIT$ 1 0: 0: 9.16 73 1 9 59.9 5 +0.72 +1.59 +0.00 +0.00
82 *HITS 1 0: 0: 9.19 0 1 3 49.3 1067 +0.72 +1.59 +0.00 #0.00
83 *MITf 1 0: 0: 9.21 0 0 7 52.6 1139 +0.73 +1.60 +0.00 40.00

84 *HIT* 1 0: 0: 9.23 27 0 5 54.8 3 +0.73 +1.60 +0.00 +0.00
85 *HIll 1 0: 0: 9.24 27 1 4 55.1 8 +0.73 +1.60 +0.00 +0.00
86 *HIT* 1 0: 0: 9.26 60 1 5 58.6 2 +0.73 +1.60 +0.00 +0.00
87 *HIT* 1 0: 0: 9.33 63 1 6 59.9 2 +0.74 +1.62 +0.00 40.00
88 *HIT* 1 0: 0: 9.35 0 1 3 50.6 1239 +0.74 +1.62 +0.00 +0.00
89 *ITS 1 0: 0: 9.42 17 0 3 55.1 6 +0.75 +1.63 40.00 40.00

90 *HIT* 1 0: 0: 9.43 95 3 11 62.0 5 +0.75 +1.64 +0.00 +0.00 ,.
91 *HIT* 1 0: 0: 9.48 48 3 5 57.9 3 40.76 +1.65 +0.00 .0.00 ..

92 *HIT* 1 0: 0: 9.52 81 1 9 61.1 4 +0.76 +1.65 +4.00 +0.00
93 HIT$ 1 0: 0: 9.57 35 1 4 55.7 4 +0.77 +1.67 +0.00 +0.00 %
94 *4IT* 1 0: 0: 9.62 27 2 4 52.0 20 +0.78 +1.68 +0.00 +0.00

95 *HITS I 0: 0: 9.64 20 2 3 t3.6 8 +0.78 +1.68 40.00 .0.00 '
96 *HIT* 1 0: 0: 9.66 83 2 10 60.1 5 +0.79 41.69 +0.00 +.0.00 ..

*" SHIT* 1 0: 0: 9.71 19 0 4 53.7 9 +0:79 +1.69 +0.00 +0.00
iHIT$ 1 0: 0: 9.73 90 2 11 64.5 8 +0.79 41.69 +0.00 +..00

99 SHIT* 1 0: 0: 9.74 37 0 4 55.0 2 +0.79 +1.69 +0.00 +0.06

Die in den nachsten 24.4 sec folqenden 1900 Schallerejfmisse
(Events) sind nicht ausgedruckt .

i .'...I I " 
%

.. *



EVN+Tt4 TIMtN CH TIME OUR COUNT ENRGY AMP RISE Dehng Last z.b.V z.b.P .. ,.V. 
"

r.-

us) (us) (db) (us) . -: . '-. - .

1 1 1 *+T$ a Z : :3 4. 14 17 0 4 48.4 13 +4.04 +,.7.14 +0.00 +0.00,,,.',P,.'
" -1 q;6 1 0 0:3 4.14 97 d 5 55 6 5,',..p,%?

Za l * [TS 2 6: 0 3 4 14 Z 33 13 39 7Z.3 It +4.#5 +7. 14 +0.00 +.00t j,. ,--b ",+ 
+

1 + t .' 1 0: 0:34.14 1t t 4 4 .9 3-

2AA , t ITt ' 0: 0:34.14 14 9 6 56.0 7 +4.05 +,.7.14 40.00 40.00 J

2l 3 + I Te 1 0: : 3 4 .15 13e 19 62.3 5 +4.05 +7.15 . 00t 4t.6e0 p.',-,"l,. ,p

S Vi+ *IITS 1 : 0 3 4 .15 158 2 18 59.3 2 *4.05 +7.15 *0.00 +0.00 r, =.,.L% .

)5 i, I Ts Z 0: 0:3 4 .16 0 6 5Z.6 2173 +4.05 +7.15 ,e.00 +0.e09,.,, ..,,.
-),1 *";IT* Z e: 0:34.16 a 9 2 51.3 1708 +4.05 +7.14 +0.00 *0.00 ~ ,,.,i.

*,;!I' t 1 0: 0:34.17 30 0 4 5.".8 4 +4.05 +,.7.15 +0.00 .00e, %-, . .

27,)9 $I(T*I o: e:34.18 73 1 8 61.1 6 +4.85 +,.7.15 +0.09 +0.00
20

+
- "+T* e :4 9 2 3 52.2 5 +4.05 +7.16 +0.00 +0.00i __

7_, *HtTt 1 e: 0:34-11 e 9 6 51.7 1269 +4.05 +7.15 40.00 +0.00+ %

1 It I T 4T 1 e: 0:34 .2 1 57 1 17 59.5 4 +4.06 +7.16 +0.00 +0.80"+ - " -

T¢' * 1] T g: 0:34 .22 17 e 5 51.6 15 +4.05 +7.15 +0.00 . 00e;.. . .

- ] +T I 1 : g 3 4 " 2 2 0 Z 53.0 1044 +4.06 +,.7.16 +0.90 +0.00,---. ...

0:1 t+T* + 0:34 .23 42 4 8 55.4 6 +4.05 +7.16 *9.00 *0.00.. - -. .

0.,> +1 : 0:34.23 97 1 3 62.1 4109 +4.06 +7.17 +0.0 +9.1 0 0 .. ' . -'
*' i [r T g: : 34 . Z5 26 0 6 50.2 7 +.0.4 ¢6 47.17 +e.00 . 00e, '' ' ' '

1" 0. : 0:34.2-6 160 it 25 63.1 6854
0'+ , 3 1 4: .: Z6 259 14 50 75.3 5 +,.4.06 +7.17 +0.00 +0.00, .. <

T 1, 0r g: 3 1 . 6 76 1 8 55.4 12 +4.06 +7.17 +0.00 *0.00. . .

1 0 0i[ 3: 4 . "7 50 1 5 57.7 6712 +4.06 +7.18 +0.00 +0.00...:.r -. ,.
T" 1, 0 0:, : 3:4.28 53 e 8 51 .4 1766 +4.06 +,.7.17 +0.00 +0.00.. ,. .. '

,-, T,1!T : :3 4 .'28 40 1 9 53.8 8 +4.06 +,.7.18 4e.ee 40.ee,.-0-0'.+,"+

i' *1:IT9 0: 0:34.Z?9 84 1 10 61.2 14 +4.06 +7.17 +0.0 %9 1 0 0 ."'.'".
r
J  

1 0 : 0:34.30 313 28 103 77.2 14 +4.06 +.'.7 17 +0.90 *0.e00',-%'-

1, 0 T : 0:34.31 355 40I 115 5,2.4 0 +4.07 +7.19 +0.00 .00~+ " -

1;'', .4+ 2 : 0:34.30 203 29 33 43.6 e i0

i,' .. - T* 1 : 0: 34 .3: Z 42 5 53.1 1044 +4.07 +7.17 +0.00 +e.00 +. '.'

1 0;~i : 34.3Z .17 0 9 54.4 6 +4.07 +7.19 +0.0 +0 1 .00 . .

, ++T, k : I 0 3 4 .32 0 0 8 56.7 974 +4.07 +,.7.18 +0.00 *0.00. ",-'w.
I''T- l' Tt * .1 e:0 34 .33 53 I 10 53.4 10 +'.4.07 +,7.19 +9.0 40 + .0e

t,; ! I * 2 O : 0 3 4 .3 4 z 8 1 4 5 7 .7 14 +4 .0 7 + 7 . 19 . 0 +9* .0 0' ' ' * /
I I,: rll 1 : 0 :3 4. 35 1 Z"1 9 13 57.3 6 +4.07 +7.20 +9.0 +.0. 0"'...+....

7 + ++T e :3 .6 467 58 2'30 86.3 4 +4.00 +,.7.20 +0.00 +0.e09: - -,u0:, .3 6 .& -., ., Z 0 4: 1 3 4. 36 400 30 1 2I 5 87.6 4 ,- , i +
11+ 0,,t 1: :3 4,. 36 107 3 17 61.5 4 +4.08 +7.20 40.00 +0.00

1 0* I 1: 03 4. 37 42 e 6 52.9 8 +4.08 +7.20 +0.00 ,e0e.-00 "

1,,' , 0o, , e: :3 4. 39 63 3 7 54.1 7 +4.08 +7.19 +0.90 +0.00 %,'-.-.-.
I,# T, Vr 1 :10 3 4 .39 87 4 19 62.6 9 +4.08 +,7.21 . 90e . 00e .+..'...'.

;''o I Tt g: 1 3 4 .4e .'23 4 4 52.2 8 +4.08 +7.2e +0.00 +9.00
il 1 + T * 1 : 0:3 4. 40 87 3 15 58.6 1e +4.08 +7.21 +0.00 40.e0. .. ,...

T T s 1 *0/ !: 13 4. 41 40 1 12 56.0 7 +4.08 +7.20 .00e +0.00, . :" '"
o'. r+' l T * e: e:0 34 .41 41 1 4 50.8 4 +4.08 +,7.21 +0.00 ,0.00 ++-.=_. .

".11,1 t ijT* e: 3:34.42 e 0 6 41.5 1403 +4.08 +7.20 +e.ee +e.09
.. . 0, e 3 :4 .42 148 7 24 67.7 3 +4.09 +7.21 +9.00 .00e -'. '..-

- I, t : 2. g: 0 3 4. 42 3 2 8 54.1 lee ',-. -- -

;,'o 4 H I T* 1 : e:3 4. 43 0 7 2 53.7 1187 +4.09 47.21 +0.00 *0.00, . .-.- - --. .
-'IT* Z 0: 0:34.43 19 e 4 42.0 11 +4.09 +7.2.1 +0.00 +. 00e,....''''''
01 *+ T 1 e: 0 3 4 .44 31 1 9 55.5 7 +4.09 +'.7.22 . 001 +0.00,. .. .

., 4 1+ 0 t: 3:4.+.4 4 2 39 2e 44 71.6 5 ..
Z' 0H T [ : 0:34.44 322 38 82 75.9 95 +4.09 +7.21 46.00 +9.e.1 '' '-"

1., 0 +~ 0 3" 1 4 .4 5 40 1 9 56.5 3 +4.99 +7.21 +0.00 ,e.90
*H- * I IS 1 g: 0:3 4. 46 39 1 7 56 .2 5 ,4.o9 +7.21 +e.00 +0.0041 T : 1o 14 61, ., , +4.09 +7 2" +0.0,0 +. 00,: i :::::

0'' 0+ r 3 5: :3 . 10 70 1 10 47.9 7 +,.4. 18 *7.38 +. 00e 4. 0 0 "

-0:. 0+I 3 5: ,: 5 1 19 11 13 50.5 8 +4.19 +'.7.38 +0.00 +0.00"

*, : .;;7* 10: 0:35.1, 29 3 6 51.3 6 +4.19 +7.39 *e.0e +0.00",. .+.•.-
*,14S++T* 1 0:35.13 2.4 1 6 55.7 7 +4.19 +7.38 . 001 +8.00

-t,, 0 3i. 5 .: g: 13 349 24 120 67.6 4 , .o..
i
" 

,14 0 3: ; 5 . 13 376 48 169 67.2 4 +4.19 ,+7.39 +9.00 ,e.00
"+ ,. '.'+ I e: e: 5. 4 141, 9 21 64.8 32

0' 0 [ + 35 t -!: 14 138 14 17 64.3 6 +4.19 +7.37 +0.00 +e.00" .° . .
' +T* 1 : 0:35 . 14 56 2 10 53.8 8 +,.4.19 *7.39 40.00 11.11,".'"e%.'

-t 1- *0 e' . 3: e . 14 44 3 a 55.9 5 +4.19 *7.39 +0.60 +0.00""""*""

,,° 0 0.; !: 35. 15 29.1 21 69 77.2 75 . . - -,,

.... 0 ,0 3 5: v . 15 c^.6 1 31 56 75.0 5 +4.19 +7.38 +0.00 40.e e .* -..-

1 :0 25 .15 74 1 to n9.0 5 +,.4.19 +7.39 +0.60 1 0.ee ..-'--
,+ ; I e : 0*35.16 58 3 8 54.7 6 +,.4.19 +'.7.39 +e.00 +0.00'.

.,1 0,~ I e:35'.17 28 9 3 50.8 3 +,4.19 4'.7.39 +e.ee +0.00

;, , . 3 : : .17, Z' 6 3 e 51 .8 13 +4. 19 +7.40 ,0.00 +6.00 . ..,,
"- *+ $ 1t p: 35 -.18 7. 1 6 54.9 6 +4.19 +7.49 +0.60 1t10,... .. .-

#,, + T I e: e:35. 18 is 1 8 49.6 7 +4. 19 .,.7.40 +0.00 +0.00-..'..-.'
,. +eI : e:35.19 447 37 141 81.4 4 .,.4.20 +7'.40 40.0# +,. to .,..o..,

0+ . r,. 3 5: g: 19 267 20 58 76.9 4 ".,'. °.%"



~... ..

EUNT# TIMNG CH TIME DUR COUNT ENRGY AMP RISE Dehng Last z.b.V Z.b.V % %
(L.) (us) (db) (us) 4: . l,

2065 SHITS 1 0: 0:35.20 38 37 4 55.1 6 44.20 47.39 40.00 +0.00
2066 *HIT* 1 0: 0:35.20 27 3 4 55.6 6 *4.19 +7.40 *0.00 +0.00

2067 *HIT* 1 0: 0:35.20 0 3 9 50.5 1200 *4.20 +7.40 +0.00 +0.00
2068 *HIT* I 0: 0:35.Z1 31 4 7 52.4 2 +4.20 +7.40 #0.00 +0.00

0069 0)417 1 *: *:35. 21 51 4 7 45.4 2 44.20 +7.40 +0.00 *0.00
2070 0)4* 1 0: *:35.2 84 8 21 53.6 35 +4.20 +7.40 +0.00 +0.00 .......

20'I *HIT* 1 0: *:35.22 63 0 9 58.8 4 +4.20 +7.41 +9.00 0.00
24 . *HIT* 2 0: 0:35.23 0 0 5 51.3 1194 +4.20 +7.40 +0.00 .0.00 * ". -
2073 19.0 1 0: 0:35-13 408 33 170 82.1 95 **,. -
2073 *HrT* 2 0: 0:35.23 370 42 106 76.5 96 +4.20 +7.41 #0.00 +0.00
2074 SHIT* 1 0: 0:35.23 55 0 7 54.2 1045 .4.21 +7.41 +0.00 +0.00 ,3Z
2075 *HIT* 2 0: 0:35.24 0 0 5 48.7 1366 +4.20 +7.40 +0.00 +0.oe -
2076 *HIT* 1 0: 0:35.24 32 0 6 54.4 13 +4.Z1 +7.41 +0.00 +0.00

2077 *HIT* 1 0: 0:35.24 396 22 125 78.0 6 +4.21 +7.41 +0.00 +0.00

2077 387.6 2 0: 0:35.Z4 381 43 96 75.9 6
2078 *HIT* 2 0: 0:35.25 0 61 6 48.5 1156 +4.21 +7.40 +0.0@ .0.00
2079 *HIT* 1 0: 0:35.25 55 0 9 56.7 3 +4.21 47.42 +0.00 +0.00
2060 *HIT* 2 0: 0:35.25 45 3 6 43.0 1755 +4.21 +7.42 40.00 #0.0-
2081 191.8 1 0: 0:35.26 19 1 6 50.4 6
2081 *HIT* 2 0: 0:35.26 237 10 30 62.0 4471 +4.21 +7.42 +0.00 +0.00

2082 *HIT* 1 0: 0:35.27 62 3 8 56.0 5108 +4.21 47.42 +0.00 +0.00
2083 *HIT* 1 0: 0:35.27 20 3 4 54.0 7 +4.21 +7.42 +0.00 +0.00

2084 *H IT* 1 0: 0:35.28 225 15 52 77.1 5 +4.21 +7.41 +0.00 +0.0;)
2084 29.2 2 0: 0:35.28 95 11 9 58.0 4
2085 *411T* 1 0: 0:35.28 69 2 17 56.9 4 +4.21 +7.42 +0.00 40.00
2086 *HIT* 1 0: 0:35.28 32 0 5 55.8 7 +4.21 +7.42 40.00 +0.00
2087 262.0 1 0: 0:35.29 44 0 14 48.8 9
2087 *HIT* 2 0: 0:35.29 0 11 5 44.1 1567 +4.21 47.43 40.00 +0.00
2088 *HIT* 1 0: 0:35.30 49 0 6 57.4 5 +4.21 +7.42 +0.00 +0.00
20 ' *HIT$ 1 0: 0:35.30 65 1 10 59.4 6 +4.21 +7.43 +0.00 +0.00
Z,+ *HIT* 1 0: 0:35.31 67 0 9 60.1 3 +4.21 +7.42 +0.00 +0.00
2091 *HIT* 2 0: 0:35. 31 69 0 3 54.6 45 +4.21 +7.43 +0.00 +0.00
2092 *HIT* 1 0: 0:35. 32 182 a 27 57.2 4 +4.21 +7.42 +0.00 +0.00

2093 *HIT* 1 0: 0:35.32 135 5 16 64.7 4 +4.22 +7.43 40.00 +40.00
2094 *HIT* 1 0: 0:35 33 29 1 9 55.5 7 +4.21 +7.42 +0.00 +0.00
2095 *HIT* 2 0: 0:35 34 0 0 3 55.7 1396 +4.22 +7.44 +0.00 40.00

2096 *HIT* 1 0@ 0:35 35 55 1 14 52.2 8 44.22 +7.44 +0.00 +0.00
2097 24.8 1 0: 0:35-36 338 27 117 76.4 4
2097 *44T7 2 0: 0:35.36 299 28 71 78.7 4 +4.22 +7.44 +0.00 +0.00

2099 *HIT* 1 0: 0:35.36 54 0 11 52.1 13 +4.22 *7.43 +0.00 +0.00
2099 *HIT* 1 0: 0:35. 36 283 34 80 78.5 4 +4.22 +7.45 +0.00 +0.00
2099 29.6 2 0: 0:35.36 194 17 31 71.8 3

2100 *HIT$ 1 0: 0:35 37 77 3 8 60.9 7 +4.22 +7.44 +0.o .0.6
2101 *tIT* 1 0: 0:35 37 142 2 23 69.9 4 +4.22 +7.45 +0.00 +0.0-
210Z *HIT* 1 0: 0:35 38 70 1 17 57.5 7 +4.22 +7.43 +0.00 *0.00
21 , *HIT* 1 0: 0:35.38 0 1 5 53.6 1198 .4.22 47.45 +0.00 +0.00
2104 *HT4* 1 0: 0:35.39 52 2 10 54.1 7 +4.22 +7.45 40.00 +0.0-

" 2105 *HIT* 1 0: 0:35 40 57 2 6 52.0 2 +4.23 +7.45 40.00 "0.00

2106 *HIT* 2 0: 0:35 40 0 0 5 51.9 1092 +4.23 +7.45 +0.00 +0.00
2107 ,HI t 1 0: 0:3 5. 41 12 1 4 50.2 4 +4.23 +7.44 40.00 +0.06
2108 H I T 1 0: 0:35.41 0 0 4 51.6 1127 +4.23 +7.45 +0.00 +0.00 "
2109 *HIT* 1 0: 0:35.42 60 0 7 59.9 2 +4.23 47.46 +0.00 40.00

2110 *HIT* 1 0: 0:35.43 61 2 6 58.3 5 +4.23 47.46 40.00 +0.00
Z111 *HIT* 1 0: 0:35.44 79 1 13 53.6 6 .4.23 +7.46 +0.00 +6.00
2112 4*HIT* 2 0: 0:35.44 0 0 4 49.6 1721 +4. 3 +7.45 +0.00 0.0t

2113 *H 1* 1 0: 0:35.44 25 0 3 55.3 7 +4.23 +7.47 +0.00 40.00
2114 *4417 1 0: 0:35.45 36 1 6 52.2 6 +4.23 +7.45 +0.00 #0.40
2115 *HI T* 1 0: 0:35.45 214 13 50 74.4 6 +4.23 +7.47 @.00 40.00
2116 *HIT* 0:0:35.46 37 34 6 55.0 2 +4.23 +7.45 +0.00 +0.00

2117 *HT* 1 0: 0:35.46 86 3 16 62.6 7 +4.24 +7.47 +0.00 .00
2118 *HIT* 1 0: 0:35. 47 58 2 6 57.4 4 +4.24 +7.47 +0.00 +0.00
1119 *HIT* 2 0: 0:35.48 0 0 3 41.0 1210 +4.24 +7.46 +0.00 +0.00
2120 *HIT* 1 0: 0:35.49 73 5 10 56.5 6 +4.24 .7.47 +0.00 +0.00
211 4.2 1 0: 0:35 51 319 21 97 76.4 5
21 , *HIT* 2 0: 0:35.51 219 27 37 71.4 5 +4.24 +7.47 .0.00 ,0.00
2122 *4I* 1 0: 0:35.51 66 22 7 59.4 2 +4.24 +7.48 .0.00 .0.09

Z213 HIT* 1 0: 0:35. 51 85 3 9 64.5 2 +4.24 +7.49 +0.00 +o., 0-
$H1T *4I1* 1 0: 0:35 .1 55 3 9 58.1 3 +4.25 +7.48 +0.00 0.00.

2125, *HIT$ 1 0: 0:35.52 78 2 3 52.3 19 +4.24 +7.47 +0.00 +0.00

2126 *HIT$ 1 0: 0:35.52 0 0 10 45.5 1330 +4.25 +7.48 +0.00 40.10
2127 *HIT* 1 0: 0:35.52 0 4 6 53.7 1333 +4.25 +7.48 +0.00 +0.00
2128 *HIT* 1 0: 0:35.53 46 1 1t 54.6 4 +4.24 +7.47 +6.00 +0.00
2129 $HIT* 1 0: 0:35.53 15 0 8 53.3 11 +4.25 +7.49 +0.00 +0.00
2130 *041TS 1 0: 0:35.53 55 0 5 58.6 3 +4.25 +7.46 +0.66 +0.00

7 1 - = . _-



Evrtm TI4Nt; CH f DUR COUNT ENRGY AMP RISE Dehng Last z.b.V z b.V

(us) (db) (us)

2131 $1I's 2 0: :3 5.54 16 0 4 52 .5 8 +4.25 +7.47 +0.00 +0.00 . %

2132 *HIT* 1 0: 0:35.54 27 72 5 55.4 7 +4.25 +7.49 40.00 40.00 @ '. * ,.

2133 OHITI 2 0: 0:35.55 59 6 11 54.6 6 +4.25 +7.48 +0.00 +0.00

H134 * ITS 1 0: 0:35.55 170 29 5 54.2 2 +4.25 +7.49 +0.00 +0.0
2135 "Hin l 0: 0:35.56 55 11 58.0 5 +4.25 +7.49 +0.00 +0.00 -

Z136 ,11T 1S 0: 0:35.57 44 0 5 57 2 3 +4.25 +7.49 +0.00 +.00

2137 SHIT$ Z 0 : 3:35.57 0 37 4 41 .5 1681 +4.25 +7.49 +0.00 +a.0 .

2138 SHIT* 2 0: 0:35.57 0 0 3 51.1 1366 +4.25 +7.49 +0.00 +6.00

2139 SHIT* I 0: 0:35.58 0 3 3 48.6 1072 +4.25 +7.49 +9.00 +0.0 , .

'140 179410: 0:35.58 276 2 07.
2140 SHIT 2 0: 0:33.58 299 27 70 81.0 5 +4.25 +7.50 +#.00 +e.00 -i

"I ' 41110 :55 148 5 26 67.6 5 +4.25 +7.50 +0.00 +0.00
.4 .. SHI 0 1 0: a:35.59 33 7 7 55 4 +4.26 +7.50 +0.00 +4.

Z14 *HIT$ 1 0: 0:35.60 75 4 18 58.3 6+42 79+00 +.3
2144 1.4 1 0: 0:35.60 440 61 181 7B.6 5-

2144 SHIT* 2 0: 0:35.60 443 47 79 70.6 4 +4.25 +7.50 +9.00 +0. 0.

2145 SHITS 1 0: 0:35.61 32 1 7 56.5 6 +4.26 +7.51 +0.00 +0.00

2146 Z93.0 1 0: 0:35.61 0 4 6 51.0 1171
214o SHITS 2 0: 0:35.61 41 2 11 54.8 25 +4.26 +7.51 +e.00 +, . o

2147 0.4 1 0: 0:35.62 203 17 44 70.3 94

2147 *HITS 2 0: 0:35.62 246 24 51 69.8 4 +4.26 +7.50 +0.00 +. 00

2148 SHIT* 1 0: 0 :35 62 67 0 11 56.0 5 +4.26 +7.51 +0.00 + e,. 0

2149 *HITS 1 0: 0:35.63 28 0 5 55.8 7 +4.26 +7.51 +0.00 + .. o

2150 SHIT* 1 0: 0:35.63 55 0 12 58.7 4 +4.26 +7.51 +0.0@ 4). 0

2151 SHITS 2 0: 0:35.64 96 2 4 58.5 90 +4.26 +7.50 +0.00 +@ ,"

2152 *HI I 1 0: 0:35 64 14 0 6 52.2 10 +4.26 +7.51 +0.00 +O., ..

21 1 *HITS 2 0: 0:35 66 35 1 5 57.8 9 +4.26 +7.51 +0.00 +.'

21. . SHIT* Z 0: 0:35 66 0 1 6 51.2 1145 +4.27 +7.52 +0.00 +, o

2155 SHIT 1 0: 0:35 .67 88 2 14 63.8 7 +4.27 +7.51 +0.00 +0. 0)4

2155 3q1.4 2 0: 0:35. 67 37 1 6 53.7 9
2156 SHITS 1 0: 0:35. 67 21 1 7 52.5 3 +4.27 +7.52 +0.60 +0 .0)

2157 SHIT* 1 0: 0:35. 68 23 0 4 55.6 8 +4.27 +7.52 +0.00 +3.

2158 4.6 1 0: 0:35. 69 343 23 118 76.1 5

2158 *HIT* 2 0: 0:35 69 380 43 115 78.4 5 +4.27 +7.51 +0.00 +0.:'0

2159 SHITl 1 0: 0:35.69 19 24 11 53.2 9 +4.27 +7.52 +0.00 +0

2160 *HIT* 2 0: 0:35.70 0 43 4 49.5 1275 +4.27 +7.52 +0.00 +0.00
2161 SHITl 1 0:0:35.70 73 3 10 54.7 7 +4.27 +7.52 +0.00 +0.00

2162 *HIl 1 0: 0:35.70 0 3 7 51.8 1176 +4.27 +7.53 +0.00 40.00

2163 *HIT* 1 0: 0:3 5. 71 133 6 19 64.8 101 +4.27 +7.52 +0.00 +0.00
2164 *HIT* 1 0: 0:35.71 171 9 22 62.0 6 +4.27 +7.53 +0.00 +0.'0-"

2165 *HIT* 2 0: 0:35.72 0 0 3 49.9 1145 +4.27 +7.52 +0.0 +0.00

2166 *HIT* 1 0: 0:35.72 16 0 7 52.4 9 +4.27 +7.53 +0.00 + .a0

2167 *HIT* 1 0: 0:35.72 92 2 17 57.5 5 +4.27 +7.53 +0.00 +0. .

2168 2129.4 1 0: 0:35. 73 298 23 87 70.2 14

2168 *HIT* 2 0: 0:35.73 248 24 48 73.9 4 +4.28 +7.53 +0.00 +0.00

21
"
0 *HIT* 1 0: 0:35.73 101 2 13 65.9 6 +4.29 +7.53 +0.00 '.

21 1 *HITS 1 0: 0:35. 74 23 2 3 53.3 6 +4.28 +7.54 +0.00 +o.0.

2171 *HIT 1 0: 0:35 .75 60 1 8 54.2 7 +4.28 +7.54 +0.90 + "0 .

2172 HIT a 1 0: 0:35. 76 64 3 14 54.9 10 +4.28 +7.52 +@.00 + ,. ,- ""

2173 SHIT* 1 0: 0:35.77 . 3 6 52.7 1240 +4.28 +7.53 +0.00 +0 .00

2174 *HIT* 1 0: 0:35.77 355 13 67 74.3 77 +4.28 +7.54 +0.0 +. 00

2175 SHiT* 1 0: 0:35.77 26 13 4 42.6 14 +4.28 +7.55 +0.00 +00

2176 SHIT* 1 0: 0:35.78 327 4 29 68.9 52 +4.28 +7.53 +0.0e +0

2177 *HITI 1 0: 0:36.56 319 38 84 77.5 5 +4.40 +7.74 +0.00 +0.00

2177 5482.2 2 0: 0:36.56 182 19 30 66.0 4

2178 *HIT* 1 0: e:36.56 94 3 15 62.4 3 +4.40 +7.74 e.00 .0.00

,179 *HIT* 1 0: 0:36.57 185 16 39 71.9 26 +4.46 +7.74 +0.00 +0. ,

2179 138.4 2 0: 0:36.57 318 37 76 75.0 3
2180 SHiT$ 0: 0:36.58 13 37 7 54.8 12 +4.40 +7.75 +0.00 +0. 0

2181 *HIT* 1 0: 0:36.58 84 2 16 52.5 4 +4.40 +7.72 +@.0 +(4.0" 4.0. '0

2182 SHIT* 1 0: 0:36.58 32 1 6 55.5 3 +4.40 +7.75 +0.00 40.0 0.
2183 SHIT 10: 0:36.59 388 13 64 67.2 57 +4.40 +7.74 +0.e 0 4 II. +C-

2183 26.8 2 0: 0:36.59 109 7 17 55.2 7

2184 SHIT 1 0: 0:36.59 79 2 8 59.9 2 +4.44 +7.75 +0.(10 4 (. 0
2185 SHIT* 1 0: 0:36.59 180 9 12 60.0 8 +4.40 +7.75 +0.00 09.," .

2186 SHIT* 1 0: 0:36.60 54 1 9 54.4 12 +4.40 +7.75 +0 .0 0 • -

2187 SHIT1 0: @:36.60 67 2 13 56.5 4 +4.40 +7.75 +0.00 +O

1+ HI* 1 0: 0:36.61 124 8 2 64.2 5 +4.40 +7.75 +0.00 ., .
2I 1.2 0: 0:36.61 119 10 21 62.2 2 . . ..%-

,'.5 ,,



i. "b ".

EVNTN TIMNC CH TIME DUR COUNT ENRCY AMP RISE Dehng Last z.b.V z.b.V .
(us) (us) (db) (us)

2189 *HITS 2 0: 0:36.61 165 12 26 63.0 4 +4.40 +7.75 +0.00 +0.0# -%
2190 HIUTO 1 0: :36.61 24 S 9 54.9 6 +4.40 +7.75 *@.00 +9.00 .

2191 *HIT* 2 0: 0:36.62 0 12 3 55.4 1117 +4.40 +7.74 +0.06 +0.00

2192 *HIT* 1 0: 0:36.62 29 2 6 55.4 7 +4.40 +7.75 +0.00 +0.00 0

2193 *HITS 1 0: 0:36.63 Be 5 11 62.2 2 +4.40 +7.75 +0.0 +0.00 .. ,

2194 *HIT* 2 0: 0:36.63 0 0 5 49.3 1187 +4.40 +7.76 +0.00 .0.00
2195 *HIT* 1 0: 0:36.64 152 2 20 56.7 4 +4.40 +7.74 +.00 +0.00 .

2196 *HIT* 1 0: 0:36.64 69 4 8 57.7 5 +4.40 47.76 +0.00 +0.00

2197 *HITV 1 0: 0:36.64 34 2 10 53.9 7 +4.40 +7.76 +0.00 40.00
2198 *HIT* 1 0: 0:36.65 45 12 75 90.8 5 +4.41 +7.76 +0.00 .0.0
2199 *HIT* 1 0: 0:36.66 10596 1465 3940 88.4 0 +10.00 .7.53 +0.00 +..00
2199 808.4 2 0: 0:36.66 5063 911 979 81.0 0
2200 *HIT* 1 0: 0:36.67 1069 97 136 66.9 24 +10.00 .7.25 +0.00 +0.00
22AO 1179.4 2 0: 0:36.67 211 17 68 61.1 13
22 . *HITS 1 0: 0:36.67 452 41 89 64.9 68 +10.0 +6.99 +.00 .0.00

2201 305.4 Z 0: 0:36.67 146 15 30 61.5 4
2202 *HITS 1 0: 0:36.67 0 5 6 62.1 2731 +10.00 46.60 +.0 +.0
2202 278.8 2 0: 0:36.67 358 62 70 72.0 10

2203 *HIT* 1 0: 0:36.68 35 0 18 57.8 1 +10.0 +6.29 0.00 +..00
2204 SHIT* 1 0: 0:36.68 10 2 5 53.4 5 +10.00 +5.96 +0.00 +0.00

2205 33.0 1 0: 0:36.68 196 I 30 60.0 2
2205 *HIT* 2 0: 0:36.69 23 62 13 52.1 6 +10.80 +5.5 +0.00 +0.00 %
2206 *HIT* 1 0: 0:36.69 118 14 41 65.2 4 +10.00 +5.23 +9.00 .0.00

22 07 35.6 1 0: 0:36.69 41 2 13 52.5 8

2207 *HIT* 2 0: 0:36.69 0 6 Z 53.5 1820 +10.00 44.81 +0.00 +0.00
2208 *HIT* 1 0: 0:36.69 132 6 22 62.5 7 +10.00 +4.11 +0.0 +6.9-
2209 *HIT* 2 01 0:36.71 29 1 7 48.4 9 +10.00 +2.6 +0.00 +0.00 -, "
2210 *HIT* 1 0: 0:36.72 86 2 9 59.1 5 +10.00 +1.65 0.0 +.0.00
2211 *HIT* 1 0: 6:36.72 121 9 22 54.7 3 +10.00 +1.44 +0.00 ,0.00
2212 *HIT* 1 0: 0:36.76 37 0 4 54.3 4 +4.00 +0.00 +0.00 40.00
2213 *HITS 1 0: 0:36.82 0 0 2 50.9 1262 +10.00 +0.00 +0.00 +0.00

Event 2199 stellt das Probenversagen dar. Anders als bei
unidirektionalen Proben fallt die Last nicht unmittelbar
auf Null ab, sondern wird wahrend des AuseinanderreiBens . -

ber einen Zeitraum von 0.08 sec abgebaut. Die Dehnunq
geht unmittelbar zur Zeit 0:0:36.66 gegen unendlich (reg.
Soannung 10 Volt 22 overflow).
Der Schallaufweg zu den Transducern 1 und 2 war extrem
unqleich lana (Laufzeitdifferenz 808.4 asec). Dieser
Unterschied bedingt die starke Damofunq aut Kanal 2.
Der Event ist dort nur noch halb so lang wie auf Kanal 1
und die Amplitude ist um 7.4 dB (rund Paktor 2) vermin-
dert. Die in die Transducer dissinierten Eneroien ver-
halten sich folcgerichtiq wie 4:1.
In der Mehrzahl der Falle ist dieses Unqleichqewicht weit
schwacher ausqevragt (Versaqen in Probestabmitte, aerinqere
Damofunu bei anderen Laminaten).
Die Damofunq im Laminat muB stets berUcksichtiqt werden,
wenn quantitativ auf mechanische Schadiqunqsenergien rUck-
qeschlossen werden soil.

- . -..--:

-. .%- .-
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bstract

-Ie onset and growth of edge-delaminations in multidirectional
'RP-specimens under quasi-static and fatigue loading was deter-

mined by the application of a new optical grating reflection me-

thod. This procedure allows the on-line observation of surface

deformations corresponding to the actual size of propagating ed-

ge-delaminations.

The evaluation of the grid patterns described the growth of the

the delamination versus increasing load or number of cycles, re-

spectively, and permitted the measurement of out-of-plane defor-

mations with relatively high resolution.

Optisches Raster-Reflexionsverfahren zur on-line Messung des Randdelamina-
tionsfortschritts an CFK-Laminaten

Obersicht

Im quasistatischen und Schwingfestigkeitsversuch wurden die Ent-

stehung und der Fortschritt von Randdelaminationen in multidi-

rektionalen CFK-Laminaten mit einem optischen Raster-Reflexions-

verfahren bestimmt. Das Verfahren gcstattet w~hrend des Versuchs
'. die direkte Beobachtung der Oberflhchenverformungen, die durch

die Ausdehnung der sich ausbildenden Randdelaminationen bedingt
sind. :',

Die Auswertung der Rasterbilder erm6glicht die Bestimmung des

Delaminationsfortschritts in AbhAngigkeit von der Last bzw.

Lastspielzahl, sowie die Messung von out-of-plane Verformungen

mit relativ hoher Aufl6sung.
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* Introduction

Composite materials like carbon-fibre-reinforced plastics (CFRP)
are laminated from unidirectional layers with preferred fibre

directions of 00, ±450 and 900. Certain loading conditions can

lead to local separations between adjacent layers characterized

, as delaminations. Under tensile loading of laminated test speci-

mens the development of such delaminations at the free edges is

frequently observed. -

The observation and measurement of the delamination growth under
increasing load or number of cycles, respectively, is usually .

performed by means of ultrasonic C-scans or X-ray radiography

[11, 12 J, and in some cases crack-opening displacement (COD) mea-
surement methods are applied [31. The former two methods have the -

disadvantage of permitting off-line evaluations only, requiring
unnecessary interruptions of loading and testing, while COD-mea-

surements can only refer to specific points of the delamination

area.

Therefore an optical grating reflection method was introduced

suitable for the on-line determination of the entire delaminated

zones [4]. This simple procedure allows the measurement of the
delamination size during testing and the evaluation of curvatures

and out-of-plane deformations.

Structure Mechanical Aspects of Edge-Delamination Development

Because of the different stiffnesses of unidirectional layers

oriented under 00 +45' and 900 relative to the loading

direction, different stresses develop in the individual layers of

multidirectional laminates. *.

Tensile loading of laminates with a stacking sequence of

[02/+450/02 / -450 / 0 /9001 generates at the specimen edges high
tensile stresses a in the direction of the laminate thickness -

so called peeling stresses - which cause the separation of dela-

minated parts of a specimen, see Fig. I [5). These high stresses

in the 900 layers at the 00/900 -interfaces stem from the trans-

verse contraction constraints of the 90' layer on the neighboring
0' and 450 layers.
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Corresponding to the results of stress analyses performed by Roh-

wer [51 edge delaminations develop at the interface between 0'

and 90' layers with intermittent "jumps" to the adjacent interfa-

ce. This typical transition from one interface to the other is

aided by the existence of a matrix crack pattern, called the "cha-

racteristic damage state" (CDS), which is described in detail by

Reifsnider et al. [6].

Depending on the load and the actual size of the edge-delamina-

tion, a certain amount of bending of the delaminated sections

occurs. The correspording curvature changes can be evaluated by .-

the optical grating reflection method.

Description of the Optical Grating Reflection Method

Fig. 2 shows the principle of this measurement method as proposed

by Ritter et al. [7]. An edge-delaminated CFRP-specimen serves as ,...'.
"object" the cross-section of which is displayed by dashed lines

for the delaminated state and by straight lines for the un-dela-

minated state. A special specimen surface treatment of the speci-

men reflecting like a mirror is necessary. This mirror surface

allows the observation of the virtual image of an illuminated

line-grating.

The lines of this grating are parallel and perpendicular to the

picture plane, that means the image lines are parallel to the lon-

gitudinal direction of the test specimen. During loading the

cross- section changes its shape into the dashed line figure and

therefore point P moves into the position P' . Because of the chan- :.. -

ges of the surface curvature the observer, looking from the

camera position C, identifies line 5 instead of line 3 . These

distortions of the grating lines can be directly observed or re-

gistered by a camera. By means of the geometrical relations it is ....-. -

. possible to evaluate these distortion patterns quantitatively.

Fig. 3 shows the arrangement of a grating reflection measurement

in a servohydraulic testing facility. The main part is a light-

box with two gratings attached symmetrically to the tiansverse

axis of the specimen, and adjustable by small micro-meter screw

drives. The camera support is also adjustable in order to facili- 6'

kz<-...<<:
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tate the exact positioning of the light-box as well as the camera '

objective for quantitative curvature evaluations. Two gratings ,-

are used to simultaneously observe the front and back side of the .

specimen.

The mirror-like preparation of the test specimen must be applied
such that it does not influence the imposed deformations of the

specimen.

An evaluation of different preparation procedures showed that
mirror-like specimen surfaces are best obtained by attaching a
thin epoxy-resin film under pressure against a plate-glass of

perfect smoothness. This thin film also smoothes the roughness of " -

the specimens surface, and cannot significantly affect the speci-
men deformation because of its low Young's modulus. The optical

contrast in the image between the dark grating lines and the re- .-..

flected light provided sufficient resolution.
This simple technique permits the preparation of extensive series

of test specimens with an effective preparation- test time ratio.

Edge-Delamination Growth under Quasi-Static Tensile Load

Pre-test results showed the onset of edge-delaminations during

quasi-static loading to occur only at relative high load levels

near the ultimate load. In order to avoid the difficulty of detec-

ting and measuring the delamination growth in such a narrow range
the specimens were first cycled under tension-tension fatigue
loading with R=0. I and at a frequency of 5 Hz until onset of dela- lab

minations could be observed.
All of the tests were conducted in a load-controlled servo-hy-

draulic testing machine at constant ambient temperature of 22°C
and at 20% R.H. Fatigue loads as well as static loads were applied Wl

by means of a preprogrammed microprocessor-controlled function

generator aiding fatigue interruptions.

The specimens were first cycled at a maximum load of 500 N/mm2

followed by cycling at 600 N/mm2 , with 2000 cycles at each level.

An increase of the maximum load to 700 N/mm2 , equivalent to ca.

70% of the ultimate load, induced the onset of delaminations af-

ter 120-160 cycles. After this initial damage state step-by-step

quasi-static loading was applied using a loading rate of 5 N/s. At
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each level the load was retained for a period of 300 s in order to

measure time-dependent phenomena of delamination growth [8].

Fig. 4 shows a series of observed grating patterns of a typical "-

test specimen. The first picture of this series displays the in-

itial damage state after cycling at 700 N/mm2 indicating the onset

of a delamination at the right-hand edge by the distortion of the . -

grating lines. The next picture represents the rapid increase of

the delaminated area along the entire test length due to a small -. ,

load increment of 12.5 N/mm2 ; the left-hand edge is now partially

delaminated.

Following the progression of the delamination over the complete

left side of the specimen, the remaining pictures show the de- , '.",'",. ..

crease of the delamination growth rate which can be observed by

regarding the undistorted lines in the center of the specimens

surface.

In Fig. 5 the growth of left-hand and right-hand edge-delamina-

tions of three specimens versus load is depicted. The lower va-

lues represent, at each load level, the delamination size after

load increase, whereas the higher values reflect the influence of
time under constant load. These curves demonstrate a rapid growth

of the delamination size immediately after onset due to load in-

crease as well as to holding time. They also depict the typical

decrease of the growth rate with higher loads.

Because of the acute angle between specimen surface and camera

axis, see Fig. 1, the grating picture always displays simulta-

neously both an edge and a side. Therefore the edge-opening at

higher loads and corresponding higher deformations of the delami-
nated layers, can be observed as demonstrated in Fig.6 for the

right-hand edge. Especially the "jumping" of delamination bet-
ween the 00/900 -interfaces can be clearly recognized in the

wave-like shape of the distorted grating lines. This behaviour is

explained by the different thicknesses of the delaminated parts

leading to distinct bending stiffnesses affecting this wave-like

crack-opening.

In order to quantify the observed delaminated areas - -.

independently, X-ray radiography was applied after the damage

growth tests. The actual damage, i.e. delaminations as well as
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matrix cracks, can be made visible with the aid of a

dye-penetrant. Fig. 7 shows a comparison of the last grating pic-

ture of a typical test specimen and X-ray radiography record

establishing good correlation between the areas of distorted gra-

ting lines and the dark areas of the X-ray radiography represen-

ting the delaminations.

Evaluation of Surface Deformations

In order to assess the curvatures and the out-of-plane deforma-

tions transverse to the longitudinal specimen axis, the delamina-

tion growth depending on the number of cycles under fatigue load

was studied and evaluated. A more detailed description of this

procedure is given in [9].
A test specimen with the stacking sequence

[02 /+450/02 /-450/0/900 ] was tension-tension fatigued

(R=0.1) with a maximum tensile load of 825 N/mm . This relatively

high fatigue load induced delamination already after 100 cycles

as recorded in Fig. 8. The rapid propagation of the delaminations

is documented by the grating picture after 700 cycles. The eva-
luation of all grating pictures by light microscopy and by an -.

appropriate computer program lead to out-of-plane deformation

curves as depicted in Fig. 9. The comparison between the curves

for the left-hand part and the right-hand part of the specimen

surface clearly shows a rotation of the specimen with reference .. .
to the coordinate system. This rotation has no influence on the

accuracy of the deformation measurement.

The unsymmetric deformation of the specimen after 100 cycles cor-
responds very well to the distortions of the grating lines. The

small increase of the deformation between 700 and 2000 cycles
.N

also shows good accordance with the observed grating line distor-
* ,. .. *1o,

tions. All deformation curves demonstrate the relatively high

resolution of this measurement method. -

, ....

.,' Iv,''.
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Conclusions

After an overwiew of the structure mechanical aspects of edge- .

delaminations in multidirectional CFRP-laminates, a simple opti-

cal grating reflection method is described which offers the de-

tection of onset and growth of delaminations. The evaluation of

the distortion of grating lines observed on the mirror-like spe-

cimen surface allows the identification of delaminated areas

during the test. Am-

The interpretation of grating reflection pictures after step-by-

step quasi-static loading led to typical curves for the onset and

propagation of edge-delaminations versus load, including time-
dependency. X-ray radiographic records showed good agreement

with the optically observed delamination size.

The calculation of curvatures obtained by the evaluation of gra-
ting pictures after fatigue loading yielded high-resolution data ,.
of out-of-plane deformations in the transverse direction.

This method described seems to be a valuable tool for the observa-

tion and evaluation of delaminations and surface deformations of

CFRP-laminates because of its simple preparation technique, easy

handling, and relatively high resolution.

" d "*"* -''

.. :.--.. )
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Bezeichnungen

Es gilt die Summenkonvention, bei der tiber zwei gleiche, nicht

eingeklammerte Inclizes surnmiert wird. Wenn es nicht explizit

anders geregelt ist, laufen lateinische Indizes von i 1,2,3
und griechische Indizes von a =1,2.

Skalare Gr6Ben:

() ~Anfangswert .

C I nkrement
T*

)T Transponierte

partielle Ableitung nach der

i a Koordinate x
x ,x mm Kartesische Koordinaten

rmm, 1 Polarkoordinaten4

dV mm3  Volumeninkrement

dF mm 2  Fldcheninkrement

P, F N Einzelkrafte

F mm2  Oberfl~che mit Wegrandbedingungen
u

F mm2  Oberflhche mit Kraftrandbedingungen

F mm2  Rifldf~che

6F mm 2  Flhche des RiBfortschritts

1 mm RiBldnge
c

c mm Lange eines fiktiven Risses

Ac mm Teillhnge von c

G N/mm Gesamte Energiefreisetzungsrate
2

G1 (K1  N/mm Energiefreisetzungsrate fiir die

RiBbffnung
2G (K2  N/mm Enerqiefreisetzungsrate fUr die

Rif~gleitung

K N/mm /2 Spannungsintensitatsfaktoren-
a /

KC N/mm3" kritische Spannungsintensitgtsfaktoren '.-

a .*- **

R mm Bezugsradius
^~0
H Nmm Materialparameter fUr die Verfestigung

Y 1 Flielbedingung

4



p 1 Plastische Vergleichsdehnung e%~*

a EN/mm 2  Vergleichsspannung an der Elastizit~ts-

grenze .

a /R N/mm 2  Grenzfestigkeit des Werkstoffs

p rR0 1 bezogener Radius.4

f N Spannungsfunktion .

W(T' . N/mm 2  Verzerrungseflergie je Volumeneinheit
ii

W(013 N/mm2  konjugierte Verzerrungsenergie je

Volumenei nheit

Tensorielle Gr6l8en:

u. Verschi ebungen

u. Randverschiebungen

Au. RiB6ffnungsverschiebung

PV Volumenbelastung

p Oberflachenbelastung

r. Komponenten des Einheitsvektors normal

zur Oberfldche

Verzerrungen
13

oij Spannungen

y. Gradient der FlieBf1gche
ii

a.i KoeffiLzienten des Stoffgesetzes

(Nachgiebigkeit)

Vektoren, Matrizen:

Z Lbsungsvektor

:z. Lbsungsvektor der interne Variablen

z Lbsungsvektor der externe Variablene
A.. Untermatrizen der Elementmatrix

A K reduzierte Elementmatrix
22' e

P2' Pe reduzierter Lastvektor *.

p Lastvektor

L obere Dreiecksmatrix von A

y vorreduzierter Losunqsvektor

5



1. Aufgabenstellung

Laminate aus kohlefaserverst~rkten Kunststoffen (CFK-Laminate) '

bestehen aus diinnen Einzelschichten mit unidirektionalen Faser-

lagen. Die Festigkeiten und die Steifigkeiten der unidirektiona- .~

len Schichten (UD-Schichten) sind in Faserrichtung mehr als eine ,

Zehnerpotenz grd8er als quer zur Faser. Optimiert man die Faser-

winkel in den Einzelschichten, kann - bei minimalem Gewicht-

die Festigkeit der Laminate weitgehend an vorgegebene Beanspru-

chungen angepaBt werden. Dadurch entstehen sehr leichte und

feste Strukturen, wie sie in der Luft- und Raumfahrt und neuer-

dings auch im Fahrzeugbau verwendet werden.

Aufgrund der geringen Festigkeit der Kunststoffmatrix reiBen die

Laminate bevorzugt in Faserrichtung bzw. zwischen den Schichten

auf. Diese, am Anfang meist kleinen Schaden, kbnnen sich mit ....

fortschreitender Belastung oder mit wachsenden Lastzyklen aus-

weiten und den globalen Bruch einleiten. Versuche an Laminaten

zeigen eine Vielfalt von unterschiedlichen Bri~chen und Bruchkom-

binationen. Zur Zeit kann emn lokaler Schaden und der sich

daraus entwickelnde Bruch des Laminates rechnerisch noch nicht

erfa~t werden. Um diesem Ziel naher zu kommen, werden Versuche

an UD-Schichten durchgeftihrt und parallel dazu tiber Vergleichs-

rechnungen Bruchkriterien ermittelt.

Derartige Berechnungen sind sehr aufwendig, da sich mit fort-

schreitendem RiB die Geometrie der Struktur dndert. Um hier zu

vertretbaren Rechenzeiten zu komrnen, wurde eine Lbsungsmethode

entwickelt, bei der die linear elastische, ungerissene Struktur

durch Zwangsbedingungen eingeschrdnkt wird, die den Bruch be-

schreiben. Bei jedem RiBfortschritt werden nur die Gleichungen

fur den neu auftretenden RiB gelbst und damit die bekannten Er-

gebnisse fur die vorangegangene RiBlhnge modifiziert. Durch eine

neuartige Teilstrukturtechnik wird der uberwiegende Teil der

Struktur abgel6st, so daB sich die eigentliche Berechnung des

RiBfortschritts nur auf die uninittelbare Umgebung des Risses

(oder der geschddigten Zone) erstreckt.

6



2. Die Grundgleichunqen fuir linear elastische Strukturen **--

Eines der ailgemeinsten Prinzipe der Kontinuumsmechanik ist das \j h

Prinzip der virtuellen Verr~ickung. Es beschreibt nur die Gleich- e%

* ~gewichtsbedingungen, die auch bei nichtlinearen Problemen er- ..

fiillt sein milssen. In diesem Prinzip sind die Spannungen und die

* Belastungen die wirklich auftretenden Grbl8en, wahrend die virtu-
'AM

ellen Verriickungen Variationen der Weggrol8en sind, die die Weg-

randbedingungen erfijilen mUssen. Ergainzt man das Prinzip der

virtuellen Verriickung urn die Nebenbedingungen fUr die Wegrandbe-

* dingungen, die Ril36ffnung und den RiBfortschritt, entsteht das

erweiterte Prinzip:

fJ'= S&u.,- - Su. dV

Su) 0 Ieichg ew icht

j j

(1) -6 ~~* j I~d Wegrandbedingung

-if r's.r. A. dFRinfftnung, siehe Ill
FC

2&. &ud Riffortschritt, siehe [21, S. 207
2 ic

131

Au. die Relativverschiebungen der beiden RiBufer. j5und j

*sind die Volumen- bzw. Oberfl~hchenlasten, i. die vorgegebenen

*Wegrandbedingungen und r. die Komponenten des nach auBen zeigen-

den Einheitsvekctors normal zum Rand. F und F sind die Oberfld-
0 U

chen, auf denen die Spannungs- bzw. Weqrandbedingunqen

vorgeqeben sind und F ist die Fldche des Risses. Ober doppelt
C...

* vorkommende, nicht eingeklammerte lateinische Indizes ist von ..

i 1,2,3 zu summieren.

Der erste Term der Gleichung (1) wirci mit der Leqendreschen

Transformation

7



(2) CO6y 6W (yij) 6 (cr' u. %;N.%~)

umgeformt, wobei W(T. .) die Verformungsenergie, W(a. .) die kon-

jugierte Verformungsenergie und T.. die Verzerrungen kennzeich-

nen. Damit geht die Gleichung (1) Uber in emn erweitertes Prin-

zip von Hellinger-Reissner (3), das zus~tzlich Terme fUr die ~ .

RiB6ffnung enthAlt:

(3 u. d dF - f'j r. *(U -U. dF
(3)FF

fcrJrj *A Ud F ? flcr i.rSAU dF 0O
Fc 6 Fc

* Darin werden neben den Spannungen und Verschiebungen auch die

* Flaiche 6F fur den Ril~fortschritt unabhangig variiert. Das Funk-

* tional erfillit alle Grundgleichungen fUr das Kontinuum. Bei ei-

ner numerischen Approximation der Zustandsgr63en mtissen die An-

* satzfunktionen lediglich gewisse Stetigkeitsbedingungen befrie-

* digen. (%.~

* Mit dern Prinzip von Hellinger-Reissner wurde ein geschichtetes

WeggroBenelenent zur Berechnung von Laminaten entwickelt, das an

* den Schichtgrenzen auch die Obergangsbedingungen fUr die Span-

nungen erfUilt. Mit diesem Element wurde emn Teil. der in 113]

* angegebenei Vergleichsrechnungen durchgefUhrt. Da die folgenden

* Untersuchungen nicht an emn bestimmtes Elementmodell gebunden

* sind, wird hier auf eine Herleitung des in [1 beschriebenen

* Elementes verzichtet.

* 3. Nichtlineare Effekte e

Die hier betrachteten nichtlinearen EinflUsse werden je nach Art

* der numerischen Behandlung unterschieden in

8



Werkstoffnichtlineari tat, ,.'*

Strukturnichtlinearitdt und

geometrische Nichtlinearitdt. ~%**'*

Ein Beispiel fir die Werkstoffnichtlinearitdt ist das Plastifi-

zieren eines Korpers. Die Variablen, die das plastische FlieBen

beschreiben, sind an den Werkstoff und damit an einen bestirnmten

Punkt der Struktur gebunden. Sie lassen sich bei einer finiten

Jbersetzung einzelnen Elementen in der plastisohen Zone

zuordnen.

Emn typisches Beispiel. fir die Strukturnichtlinearitdt ist emn

fortschreitender RiB. Durch den RiBfortschritt dndert sich das

statische System, wodurch die Berechnung nichtlinear wird. Die

Variablen, die den RiB beschreiben, sind Strukturvariable, d.h.

sie kbnnen nur der Struktur als Ganzes zugeordnet werden aber.

nicht einem bestimmten Punkt innerhaib der Struktur. So ist. z.B.

der Spannungsintensitditsfaktor immer an die RiBspitze gebunden

und wandert mit dieser mit.

* Bei der geometrischen Nichtlinearitdt wird der Berechnung die

ver-formte Struktur zugrunde gelegt. Dadurch mdssen bei einer fi-

niten Ubersetzung die Elemente fortlaufend an die sich dndernde

Geometrie angepaBt werden. Die Verformunqen beeinflussen die

gesamte Struktur und nicht nur, wie in den vorangegangenen Bei-

spielen, einige Teilbereiche. Entsprechend aufwendig gestaltet '> -

sich auch die Berechnung.

* In den folgenden Abschnitten wird die Methode der Randgleichun-

gen erl~iutert, mit der die hier angesprochenen nichtlinearen '

* Probleme mit geringerem numerischen Aufwand gelbst werden

k6nnen.

3.1 DieWerkstoffnichtlinearitdt

Von den mbglichen Werkstoffnichtlinearit~iten soil hier nur die

Plastizitait n~iher betrachtet werden. Andere Einfli~isse wie z.B.

MikrobrUche, Coulombsche Reibung u.a.lassen sich analog erfas-

9



- --- -- --- -- - 7----77 Tq. 677

sen. Eine anschauliche Deutung der plastischen Verzerrungen ist *.

in 151 angegeben. '

Crundlage der Plastizitdtstheorie ist die Existenz einer skala-

ren Flie~bedingung, die den Spannungszustand begrenzt. Sie ist

im einfachsten Fall nur von den Spannungen und bei verfestigen- I

den Werkstoffen noch von den einachsigen plastischen Vergleichs-

dehnungen abhAngig. Eine einfache Fliefbedingung hat die Form I

(4) y y (aJ ~ E a uU )5 0

Darin sind a Edie Spannung an der Elastizitdtsgrenze und adie

Grenzfestigkeit des Werkstoffes, beide gemessen im einachsigen
p

Zugversuch. Die plastische Dehnung E beschreibt die Verfesti-

qung des Materials und damit die Aufweitung der Flie~fl~che un- *~

ter wachsender Beanspruchung, Bild 1.

* Das totale Differential der Flie~bedingung lautet

miti

a..

* (6) ~-

aE~E

* Darin sind A die bekannten Zustandsgrbl~en der vorangegangenen :::

Laststufe und ()die einer Laststeigerung zugeordneten Inkre-
mente (Differentiale). Fur einen Werkstoff ohne Verfestigung ist

* H = 0, so daB die Spannungsinkremente in der Tangentialebene der

FlieBflgche liegen. Der Verfestigungsparameter H beschreibt die ,

Aufweitung der Fliei3flhche. Dadurch dreht sich der Spannungsten-

a 3 a nach auBen und beschreibt einen Punkt auf der neuen

* Flie~flAche.

10



WAhrend die Fliel~bedingung (4) eine nichtlineare Funktion der

Spannunqen und der plastischen Verzerrungen ist, beschreibt das *,-

Differential (5) einen linearen Zusammenhang zwischen den Inkre-

menten. Daher wird auch das Funktional (3) fur die ungerissene

elastische Struktur fUr die Inkremente anaeschrieben und nach

der Methode von Lagrange mit der Flief~bedingung (5) einge-

schr~inkt.

(7) jPj R Pi dF stat.

*In Gleichung (7) wurde bereits beriicksichtigt, daB nach 151 der -

Lagrange-Faktor mit dem plastischen Dehnungsinkrement Eiden- ~

*tisch ist. Die Euler-Gleichungen des Funktionals liefern u.a.

* die konstitutiven Gleichungen nach Frandtl-Reu3. Dies beweist,

diaB die FlieBbedingung (5) der Pragerschen Normalenregel i-

yii

* acuivaient ist.

Ausaehiend von einem bekannten Anfangszustand ^z wird das Funktio-

nal (7) finit d~bersetzt. Es entsteht emn algfebraisches Glei- :

chungssystem, das fiur eine kleine endliche Laststeigerung den

Zuwachs , der ZustandsgroBen beschreibt. Mit fortschreitendem

* FlieBen weitet sich die plastische Zone auf. Die dort auftreten-

den plastischen Dehnungsinkrernente werden wie die ZustandsgroBen

elementweise approximiert. Urn das teilweise Plastifizieren eines

Elernentes ndherungsweise zu erfassen, werden bei der numerischen

Integration der Arbeitsausdrdcke nur die GauB-Punkte innerhaib

der plastischen Zone berdcksichtigt. Die mit fortschreitender

* ~Plastifizierung sukzessive auftretenden Freiwerte ftir die pla- --.

stischen Dehnungsinkremente werden fortlaufend am Ende des

* Los:;unqsvektors angefiiqt. Dadurch wird das vorhandene Gleichungs-

system mit der Fliei~bedingung (5) ger~indert, Bild 2.

Di" , Ausganqgsleichuflge fir 7. bleiben dahibe unver~indert und wer-

* c~6n riur ein einziq(-s mal auifqeort . De Pi'e cng werden -*

* fiir Jc-de Laststlife itertitiv F-oianc_ vnh' bet is der Span-

- ru1vT~unktftir den benachbi-ir ten ?



(9) z Z,

auf der FlieBfldche liegt.

* Da bei der Iteration nur wenige Randgleichungen ver~ndert und

neu gel6st werderi mUssen, ist die Berechnung sehr schnell. Sie

hat allerdings den Nachteil, daB die Programmorganisation f~ir

eine noch unbekannte Zahi von Randgleichungen kornplizierter ist

als fUr emn normales Gleichungssystem mit festen Grenzen.

Als Beispiel fUr die Berechnung zeigt Buld 3 die Last-Verfor-

mungs-Kurven fUr den oberen Riegel eines Stockwerksrahmens. Der

* EinfluB der Normalkrdfte auf die plastischen Verformungen der

ElieBgelenke ist gering. Sie werden bei Uberwiegend auf Biegung

beanspruchten Tragwerken meist vernachl~ssigt.

3.2 Die Strukturnichtlinearitat

Bei einem fortschreitenden RiB andert sich -zunAchst lokal-

die Geometrie der Struktur. Mit wachsender RiBl~nge treten dann

* in zunehmendem MaBe Spannungsumlagerungel auf, die das Tragver-

halten der Struktur verschlechtern und schliel~lich zum Bruch

fUhren. Sind dabei die Verformungen noch hinreichend klein, kann

* man sie vernachldssigen. Erst der RiBfortschritt, der das stati-

sche System verdndert, bringt einen nichtlinearen Effekt in dier**

Berechnung. Mal~gebend fur den RiBfortschritt ist die Spannungs-

konzentration an der RiBspitze, die durch die Spannungsintensi-

* tAtsfaktoren K beschrieben wird. Uberschreiten sie eiflefl.

c

teraktionsbedingung

(10) f(K K,) 0O

weitet sich der RiB aus. Die Schwierigkeit bei der Berechnung

der Spannungsintensitatsfaktoren besteht darin, daB die Span-

nungssingularitit an der Ril~spitze durch finite Elemente nur

unvolikommen approximiert wird. Im folgenden werden verschiedene

12
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Methoden zur Berechnung der Spannungsintensitdtsfaktoren erlhu- d

tert.

3.2.1 Extrapolationsmethode

FUr die unendlich ausgedehnte, gerissene Scheibe existieren

exakte Lbsungen ilber den Verlauf der Spannungen und Verschiebun-

gen. Die Spannungen haben an der RiBspitze eine Singularit~t, -

die mit 1/i/r abklingt, Buld 4. Die singu1~re L6sung erfUlit bei

einer endlichen Struktur nicht die Randbedingungen, so daB zur

Korrektur der Randwerte stetige Funktionen Uberlagert werden.

Die singuldre L6sung wird durch die Gleichungen

(11 X =1.2 rr-

*approximiert. Darin sind U und SO' bekannte Funktionen, die
a

nur vom Richtungswinkel Ii und den Koeffizienten a. . des Stoffge-

setzes abhangig sind.

FUr 0 0 wird die Lbsung (11) f~r die Querzug- uini Schubspan-

nungen entlang der x'-Achse besonders einfach:

* ~(12)1~fr =0

2a

dagegen ndherungsweise die Spannungen a aus einer finiten Ele-

* mentberechnung emn, sind die ermittelten SpannungsintensitAts-

faktoren yam Radius abh~nqig (untere Linie in Buld 5).

* Die Ergebnisse der finiten Elementberechnung enthalten nicht nur

* den singularen Term, sondern auch die homogene Lbsung zur Kor-

rektur der Randwerte. Da die homogene Lbsung im gesamten Gebiet

* stetig und schwach ver~nderlich ist, mul3 die Funktion K (r) na-

hezu lineare Bereiche aufweisen. In der Nahe der RiBspitze tre-

ten Abweichunqel von der Geraden auf, weil die finite Elementl6-

13



711sung zu ungenau ist. Ahnlich verhdlt es sich bei grol~en Radien,

da die singuldre Lbsung schnell abklingt und der Randeinflu3 an

Bedeutung gewinnt. Extrapoliert man den geraden Mittelbereich -

der Funktion K (r) bis zur RiBspitze, erhdlt man eine Ndherung qr

fi~r die Spannungsintensitdtsfaktoren.

Leider ist die finite Elementberechnung hdufig so ungenau, daB

die Funktion K (r) keine erkennbare Gerade enthdlt (obere Linie

in Buld 5). Tests an unidirektionalen Zugproben aus CFK haben

gezeigt, daB oft auch bei extrem feiner Elementteilung keine

Extrapolationsgerade entsteht. AuBerdem hat die Extrapolations-

methode den Nachteil, daB der Spannungsverlauf gezeichnet und-

per Hand ausgewertet werden muB. Tafel 1 zeigt ein Beispiel fUr

die Berechnung der Spannungsintensitatsfaktoren in einer gekerb-

ten und angerissenen Zugprobe aus unidirektionalem CFK-Laminat.

3.2.2 Die Methode der Linienintegrale

Von Rice [6] u.a. wurden Linienintegrale angegeben, die unabhAn-

gig vom Integrationsweg sind. Das sogenannte J-Integral von Rice --

* ist emn MaB fUr die Beanspruchung an der RiBspitze. Es basiert

auf dem Prinzip der virtuellen Verrulckungen (1). Im folgenden

sind keine Volumenbelastungen zugelassen. Die an den RiBufern

austretenden Spannungen sollen verschwinden und c'ie Versohiebun-

* gen sollen die Wegranck~edingungen erfUllen. Ersetzt man auBerdem

* die variierten GrdiBen durch die Differentiale, entsteht die

Gleichung

di fa' *du jdV f (l*u~ dF (=dWPt

(13) V F

1fi rj *dAuj dF C=-dFc *G)

d FC

Darin beschreibt die erste Zeile die gesamte potentielle Energie

* der Struktur und die zweite Zeile die bei einem RiBfortschritt .

* dF dissipierte Energie. Die dissipierte Energie ldBt sich durch

die EnergiefreisetzungSrate C (Energy release rate) multipli- ~

14



ziert mit dem Zuwachs dF cder RiBfl~che ersetzen. Etwas umge-

formt, lautet Gleichung (13)%

dJdW('yi) I-i . dui
(14) dJ Fr ____ dii d

Im folgenden wird nur der ebene Spannungszustand betrachtet ~

(a a3= 0). An die RiL~spitze wird emn Koordinatensystem angehef-
tet, das mit der Ril~spitze mitwandert und dessen Koordinatex

in die Verlangerung des Risses zeigt, Buld 6.

In die Gleichung (14) wird die Beziehung

(15) dFc -dx

e-ingefiihrt und das Volumenintegral durch das entsprechende Rand-

integral ersetzt.

(16) J', (W (y,,) - u ,u) d S

Der Integrationsweg in Gleichung (16) mu3 nicht dem Rand der

wirklichen Struktur folgen, sondern er kann auch eine beliebige

Teilstruktur umfahren, Buld 6. Auf~erdem kann der RiBfortschritt
2 -und damit die Ableitung in Richtung der Koordinate x erfolgen.

Damit geht die Gleichung (16) in die ailgemeinere Form ~ I

(17) J' (W ~i (- d1 dF

Uber.

In das J-Integral (17) wird die singuldre Lbsung nach Gleichung

(11) eingesetzt. Die Auswertung liefert eine Beziehung zwischen

den J-Integralen und den Spannungsintensitdtsfaktoren.

(18) ,L R ()* K K,.

Die Konstanten Rp sind nur von den Koeffizienten des Stoffge-

setzes abh~ingig. Sic nehmen bei isotropem Material die folgen-

den, von Null verschiedenen Werte an:

hL --



11 22 12 _ 1 * '. 't* (19) R R~-

Mit der singuldren Ldsung fUr den geraden RiS wurde auch das

* Integral J,2 ausgewertet, bei dem der RiBfortschritt rechtwink-

* hg zur urspriinglichen RiBrichtung verl~uft. Die Gleichung fUr

* j'2in (18) beschreibt keine mechanisch sinnvolle Lbsung. Auf

Grund dieses Widerspruches k6nnen die beiden Gleichungen (18)

und (19) auch nicht benutzt werden, urn die Spannungsintensit~ts-

faktoren Uber die J-Integrale zu bestimmen. Einen Ausweg aus

diesem Dilermma bietet die Trennung der Energiefreisetzungsrate

in

(20) G G, (Kj) G2 (K 2 ).

FUr orthotropes Material erh~lt man filr die beiden Terme die ~:

Gleichungen *.4

(21) R 1 K1 K
22G2 = R, -K2 .K2

4 wobei die Konstanten die Werte

*(22)1-

x V=20 212 + a66

Oil 2ail

annehmen und die Koeffizienten des Stoffgesetzes durch die Glei-

* chung

(23) Y2 (11; (22 ~ [.2
i12 FC066] 1

4 definiert sind. ''.
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Bei der Ableitung der J-Integrale (17) wurde vorausgesetzt, daB

das virtuelle Verschiebungsfeld 6u. affin ist zu den wirklichen
1 .

Verschiebungen u. (r6uiwurde durch du . ersetzt). Es gibt daher ~

keine M6glichkeit, daB J,1-Integral explizit in die beiden Terme

GC und C 2aufzuspalten. Im folgenden soil gezeigt werden, daB

diese Trennung ndherungsweise mit Hilfe der finiten Elementme-

thode mbglich ist.

Bei einem linear elastischen K6rper ist die innere Energie

w (.x haib so groi3 wie das Potential der duBeren Krdfte. Unter

dieser Voraussetzung ldBt sich die Gleichung (14) umformen in

(24) G dS.

Bei dern hier betrachteten ebenen Spannungszustand und der Schei-

bendicke d = 1 wird dF durch die Ldnge dl des RiBfortschritts
C C

ersetzt. Mit den in Buld 7 angegebenen Bezeichnungen wird die

Gleichung (24) als Differenzenausdruck fUr die Einzelkrafte an-

geschrieben:

(25) G -2Ac

mit

(26) A,~iIc)u(cC-)
Ac ~Cnn-1

Darn snd idie einer RiBlhnge 1 zugeordneten Belastungen.

Diese werden bei einer virtuellen Verldngerung des Risses urn die

L~inge c konstant gehalten. Der virtuelle Ri~fortschritt c wird

in n Stufen aufgebracht, wobei Ac ublicherweise einer Elmnt

lainge entspricht.

Die Gleichung (24) beschreibt die gesamte, an der RiBspitze

freigesetzte Energie. Wenn fur den virtuellen RiBfortschritt nur

17



eirie RiB6ffnung quer zur Ril~achse zugelassen wird und die Tan-

gentialverschiebungen der angrenzenden Elemente weiterhin gekop-

pelt bleibei, liefert die Gleichung (25) nur die Energiefrei-

setzungsrate fUr G 1,Analog wird fUr G2 nur die Schubverbindung
2--.%'

zwischen den angrenzenden Elementen geldst, whhrend die Element-

knoten quer zum RiI3 gekoppelt bleiben.

Der Vorteil dieses Verfahrens besteht darin, daB die Auswertung

vollstandig im Rechner erfolgen kann. AuBerdem ist das Ergebnis

genauer als bei der Extrapolationsmethode da die mittleren Ener-

giewerte bei der finiten Elementmethode erheblich genauer appro- 4

ximiert werden als einzelne Spannungskomponenten in der N~he der

RiBspitze.

Bild 8 zeigt emn Beispiel fUr die Energiefreisetzungsrate eines

gekerbten 19001 ~Laminates aus CFK. Die Energiefreisetzung nimmt

mit wachsender RiBldnge zu, so daB in diesem Beispiel der RiB

* bis zum Bruch der Struktur weiterlhuft (pldtzlicher Bruch). Nur

wenn die Energiefreisetzung mit wachsender RiBldnge abnimmt,

* stoppt der RiB, sobald emn kritischer Wert GC unterschritten

* wird. Die J-Integrale sind quadratische Funktionen der Span-

nungsintensit~tsfaktoren. Die Funktionen K (r) verlaufen in der

Nahe der Ril~spitze linear, Bild 5, so daB die Energiefreiset-

zungsrate G ndherungsweise durch eine quadratische Funktion der

* RiBl~nge beschrieben wird. In der Regel trggt man daher die

Funktion VG auf, die linear extrapoliert werden kann.

Eine andere Methode zur Bestirnmung der Energiefreisetzungsraten

G G(K) und G2( 2  beruht auf den in [7] angegebenen Formeln

U tM / o'2 (r-x, Y =O).Au 2 (r=6c-x,%p=±n) dx
6,_O 26C 0

*(27) 1 6

G2 = "rn /& 2 (r= x, 0) 6u, (r 6c-x,y t T) dx
6,0O 26c /f%.*

Die zugeordneten Bezeichnungen sind in Bild 9 beschrieben. Die

* Gleichungen (27) liefern nur fUr die formelmdBig angegebene,

exakte L6sung die zugeordneten Energiefreisetzu-gsraten. Die so

18



ermittelten G -Werte sind meist sehr ungenau, wenn fUr einen

endlichen RiBfortschritt die numerisch ermittelten Spanriungen

und Verschiebungen aus einer finiten Elementberechnung einge-

setzt werden. Dies liegt an der i.a. sehr ungenauen Approximati-

on der Spannungen in der Nahe der RiBspitze. In [81 wird eine%
hit %

modifizierte RilschluBintegralmethode (modified crack closure

integral method) erlhutert, bei der die in Gleichung (27) ent-

haltenen Funktionen fur die Spannungen und Vei-schiebungen durch

die entsprechenden Knotenkrafte und -verschiebungen der finiten

Elementberechnung ersetzt werden. Mit den Bezeichnungen nach

Buld 10 entstehen fUr die Energiefreisetzungsraten die Differen-

zenausdrdcke

(28)lIRILJ

02 A

* die nach [81 beim Weggr6Benverfahren nur urn wenige Prozent von

der genauen Lbsung abweichen.

3.2.3 Singuldre finite ElementeS

Die Genauigkeit einer finiten Elementberechnung 193t sich erheb-

* ~lich steigern, wenn die Singularitdt an der RiBspitze durch be- ..

sondere Elemente, sogenannte singulgre Elemente, erfaBt wird.

Fur diese Elemente wird als Ansatz die genaue Lbsung der Schei-

bengleichungen herangezogen. Sie kt~nnen daher beliebig groB

sein. Als Beispiel wird hier nur das Element von Hu 1101 erlau-

tert, das auf der Spannungsfunktion von Williams [91 aufbaut.

* Williams Spannungsfunktion

N

(29)~ a {o.sin(~1 n-2 sin(.)]

(219
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ist eine Reihenentwicklung, deren erstes Glied die Singularitdt

an der RiBspitze beschreibt. Die h6heren Reihenglieder sind ste-

tige Funktionen, mit denen die Randbedingungen erfiillt werden 11 1M

k~innen. Aus Gleichung (29) ldBt sich das Verschiebungsfeld

x N
(30) mU~ (r,'y).kX --Z F.(r,'tp)OGn %v~

n=2 2

ableiten, das als Freiwerte fUr die finite Ubersetzung die Span-

nungsintensitdtsfaktoren K und die Verschiebungen u in den

Randknoten enthd1t. Bild 11 zeigt das singuldre Element, einge-

bettet in emn normales finites Elementnetz.

Mit den singul~iren Elementen kann ein vorhandener RiB nachge-

rechnet werden. Die lUntersuchunq eines RiBfortschrittes ist nur

mit gro~em numerischen Aufwand mdglich, da das singulare Element

und damnit das Elementnetz sukzessive an den RiBfortschritt ange-

pal3t werden mussen.

3. Rilbeschreibung durch Strukturvariable

Damit bei fortschreitendem RiB das Elementnetz unverdndert blei- ~ ~ .'4~-

ben kann, werden Strukturvariable eingefdhrt. Sie sind an die

Struktur - in unserem Fall an den RiB - gebunden und nicht emn-.......

zelnen Elementen zucreordnet. Fdr die Strukturvariablen werden

folgende Ansatzfunktionen vorgeschlagen:

u,, L i fl - stefiger Arisatz

(31 ) V- T (y, a 1 .i) X Singuloritbt an
der Riflspitze

-Dm~~l) RifOffnung

mit

<1 ''- 1

(32)

Darin beschreiben der erste Term die Ublichen Ansdtze innerhaib

eines finiten Elemerites und die folgenden Terme die Strukturva-
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riablen fir die Singularitit an der Ril~spitze und fUr die RiB-

6ffnung. *~~~#

Der Ansatz fur die Singularitdt enthdlt die exakte Lbsung nach

Gleichung (11), die mit stetigen Funktionen iberlagert wird.

Dadurch verschwindet die Ansatzfunktion auf einem Kreis mit dem

Radius R 0. Die Freiwerte K asind die Spannungsintensitdtsfakto-

ten. Buld 13 zeigt die Ansatzfunktianen fUr die RiBspitze. Bei

der finiten tObersetzung werden die ArbeitsausdrUcke fUr die

Strukturvariablen der RiBspitze nur in den Bereichen der Elemen-

te ausgewertet, die innerhaib elnes Kreises mit dem Radius R 0umn

die Ril~spitze liegen, Buld 12. Ndherungsweise werden bei einer

numerischen Integration nur die Gaul~punkte eines Elementes aus- -

gewertet, die innerhaib des Kreises R liegen.
a

In Gleichung (31) wird die RiBbffnung durch die Sprungfunktionen

D beschrieben, die in Richtung des Risses quadratisch appraxi-m
rniert werden, Buld 12. An der Rii~spitze mdnden die Sprungfunk-

tionen tangential in die Rii~achse emn, so daB dart keine Sinqu-

Die Strukturvariablen entstehen sukzessive mit wachsender RiB-

Ilange. Sie werden, wie die plastischen Dehnungsinkremente in

Buld 2, am Ende des L6sungsvektars angeardnet. Dadurch rdndern

die Gleichungen zur Beschreibung des Risses das algebraische

System. Die Randgleichungen miissen nut im Einfluf~bereich. der

singuldren Funktianen iterativ verbessert wetden, da nut hier

Ver~nderungen durch den RiBfattschritt eintreten.

Die Genauigkeit der beschriebenen Verfahren ist unterschiedlich.

Bild 14 zeigt den Vorteil, den die singulairen Elemente bieten,

besanders deutlich. Sie liefern bei wesentlich gro8eren Element-

abmessungen genauere Ergebnisse als die ersten beiden hier be-

schriebenen Verfahren. Die Methade der Strukturvatiablen durfte

den singuldren Elementen gleichwertig sein.



3.3 Die geometrische Nichtlinearit~t

Die bisher beschriebenen physikalisch nichtlinearen Probleme

lassen sich fUr die inkremente linearisieren. Dadurch kbnnen sie

rnatheratisch exakt Uiber Randgleichungen erfal~t werden. Anders

liegen die Verhd.ltnisse bei stark verformten Strukturen. Hier

miissen die Verformungen im Gleichgewicht beriicksichtigt werden.

Dadurch aindert sich in der finiten Ubersetzung der Struktur die

* Koeffizientenmatrix. Bei physikalisch und geometrisch nichtli-

* nearen Problemen ist es daher a.a. nicht sinnvoll, die Werk-

stoffnichtlinearitdt Uber Randgleichungen zu erfassen, wenn

au~erdem aufqrund der aroBen Verformungen die Koeffizienten-

matrix ge~andert werden muB. Umn auch hier die Methode der

* Randgleichungen anwenden zu kdnnen, wird im folgenden ein Nahe-

rungsverfahren vorgeschlaqen und am Beispiel eines einfachen

- Balkens erlautert. t

- ~ FUr den in Bu-ld 15 skizzierten Balken soil der Anfangszustand

* mit dem Ldsungsvektor u und die zugeordnete finite Ubersetzung

bekcannt sein. Auf~erdem soil der Anfangszustand die Gleichge-

wichtsbedingungen erfUllen. Das Gleichungssystem

(33) SuT (A(Ci 0 )u -P)=

liefert fUr eine kleine endliche Laststeigerung den zugeordne-

- ten Lbsungsvektor, der als 1 . Cuied einer Reihenentwicklung mit

u bezeichnet wird. Aufgrund der iberproportional anwachsenden

* Verforinungen erfUllen die inneren Krafte im System fur den Nach-

barzustand

(34) 6 1  o u

nicht die Gleichgewichtsbedingunqen. Sie halten nur dern Lastan-

teil

* (35) b A(6 1 )-U1

* die Waage. In dlen foilfendlen Schritten werden jeweils die Last-

- differenzen p-baufcoebracht bis die Lbsung konvergiert. FUr

22



* * 6.- -L

C6

die folgende Laststufe ist dler berechnete Nachbarzustand der

neue Anfangswert.

tblicherweise wird die Koeffizientenmatrix zu Beginn einer neuen

Laststufe angepal3t und die Iteration innerhaib einer Laststufe

uiber die Lastspalten durchgefiihrt. Im Gegensatz dazu soil hier

* die L6sung durch eine Reihenentwicklung angendhert werden,

Buld 16.

(36) u ' +

mit

(37) u UIIuI

Darin sind X die neue Variable, Udie L6sung des ersten Itera-

tionsschrittes und 11*11I die Euklidische Norm. Setzt man diese -,

Losung in das Eunktional (33) emn, entsteht das in Buld 16 skiz- --

zierte qer~nderte Gleichungssystem. Dessen Losung liefert in -

einem Schritt den zum Gleichgewicht erforderlichen Anteil

u 1, ~~ Der Vektor uL2 ist zu u 1 orthognonal und korrigiert

die L6sung ii. In den folgenden Iterationsschritten wird die Rei-

* henentwicklung (36) jeweils um emn Glied verldngert, bis die

* Lbsung konvergiert (i1. - 0). Zur Verbesserung der Konvergenz

wird nach einem Vorschlag von Crisfield [111 die Belastung so

reduziert, daB die Nachbarpunkte auf einem Kreisbogen liegen.

Das vorgeschlagene Ndherunglsverfahren beruht auf der Annahme,

daB die Beulformen durch die Uberlagerung weniger orthogonaler

* Biegelinien beschrieben werden konnen. Numerische Untersuchungen

A mUssen zeigen, ob diese Annabme gerechtfertigt ist.
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.4. Teilstrukturtechnik

%
?.

4.1 Anforderungen an den Gleichungslbser

An einen Gleicnungsloser werden sowoni. vom matnematiscn-mecnani-

schen Modell als auch von der Programmorganisation her bestimmte

Anforderungen gestelit. FUr die hier anstehenden Probleme sind

die wichtigsten im folgenden aufgelistet und erlautert:

Gleichungssystem symmetrisch:

Bei der Lbsung symrmetrischer Gleichungssysteme wird nur auf

* die untere Hd1fte der Koeffizientenmatrix zugegriffen. Da-

* durch wird der Rechen- und Speicheraufwand gegenilber einem

unsyrnmetrischen System etwa auf die H~1fte reduziert. Diese

* Forderung lABt sich bei geeigneter Wahl des Funktionals fast

* irmer erfililen.

* leichungssystem semidefinit:

- Bei den gemisohen Methoden sind die entstehenden Gleichungs-

systeme semidefinit, d.h. bei der Dreieckszerlegung der Ko-

effizientenmatrix k6nnen Pivot-Elemente mit PIV !5 0

.4 auftreten. Eine Pivot-Suche und die damit verbundene

Spalten- und Zeilenvertauschung muB mbglichst vermieden wer-

den, um aufwend-ge Indexrechnungen und Speicherumordnungen

* zu vermeiden. .

* Randwerte variabel:

* Bei den anstehenden Problemen wachsen die Randwerte nicht -

-, nur proportional an, sondern sie kbnnen sich auch unabh~ngig
voneinander in den einzelnen Laststufen andern. Daher miissen

* die in der Koeffizientenmatrix zu streichenden Spalten auf-

* gehoben werden, damit sie bei einem spateren Restart mit

* ver~inderten Randwerten wieder zur Verfiigung stehen.

* speicherung zeilenweise:

Die untere HAifte der Koeffizientenmatrix wird zeilenweise

* in einem eindimensionalen Feld abgelegt. Die Speicherung

einer Zeile beginnt beim ersten besetzten Element und endet
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mit dern Hauptdiagonalenelement (MD-Element).Um unndtige in-

dexrechnungen zu vermeiden urid urn mdglichst lange Vektoren

fiir die bei der Aufl6sung entstehenden Skalarprodukte zu

erhalten, muB das Gleichungssystem zeilenweise gelost

we rden.

Blocken des Gleichungssystems:

Bei groBen Gleichungssystemen pal~t die Koeffizientenmatrix

nicht mehr vollstindig in den Kernspeicher hinein. Daher- -

werden aufeinanderfolgende Zeilen zu Zeilenblbcken zusammen-

gefal~t und auf dem Hintergrundspeicher abgelegt. Urn die An-

zahi der zeitaufwendigen Zugriffe auf den Hintergrundspei-

cher klein zu halten, rnissen die Zeilenbldcke rn6glichst groB

gewdhlt werden.

* Verandern des Gleichungssystens:

Die anstehenden nichtlinearen Probleme lassen sich nur

schrittweise iterativ losen. Dabei miissen teiweise modifi-

zierte Gleichungssystene, die bei der vorqeschlagenen Rdnde-

rungsmethode eine variable Anzahl von Uribekannten aufweisen,

rnehrfach gelbst werden.

In den folgenden Abschnitten wird emn Gleichunqslbser vorge-

stellt, der diesen Forderungen weitgehend entspricht. Aui~er-dem

* lassen sich darnit direkt die reduzierten Elernentmatrizen und

* Lastspalten fUr die Teilstrukturen aufbauen.

4.2 Der Aufbau von Teilstrukturen

4.2.1 ErlAuterungen zur Teilstrukturtechnik

C-roBe Strukturen werden h~.ufig in Teilsystene zerlegt und iiber

* die gemeinsamen Koppelknoten miteinancier --ierbunden. Dadurch ent-

steht bei einer finiten ibersetzunq nicht emn einziges qrof~es

Gleichunqssystem, sondern es bilden sich, entsprechend der An-

* zahi der Teilstrukturen, mehrere kleine. Die Teilsysteme konnen

* unabhAngig voneinander berechnet unci auf cipzm Hintergrundspoicher



abqelegt werden. Von dart werden sie bei Bedarf wie emn normales

Eeetabgerufen und zudrgewiinschten Stutrzusammenge-

setzt.

Besonders vorteihaft ist die Teilstrukturtechnik bei der Lbsung .* -

von physikalisch nichtlinearen Problemen. Hier interessieren

hdufig nur die Spannungen und Verschiebungen in der unmittelba-

ren Urngebung der gestbrten Zone. Als "gestbrt" wird hier der

* Bereich einer Struktur bezeichnet, in dem der linear elastische

* Spannungszustand durch Zwangsbedingungen (FlieB-, Bruch-, Reib-,

Kontaktbedingungen u.a.) eingeschrgnkt wird. Nur dieser Bereich

wird entsorechend dem Stbrungsfortschritt jedesmal neu approxi-

miert, wAhrend die restlichen Teilstrukturen, nur einmal berech-

net und dann nur noch zugeladen werden.

*Bild 17 zeigt emn Versuchsstick aus CFK mit einer kleinen Dela-

- mination. Nur die urmittelbare Umgebung der geschddigten Zone

wird durch aufwendige Volumenelemente approximiert. Die restli-

-che Struktur wird durch einfache Schalenelemente angendhert. Sie

Ubertragqt die durch die Struktursteifigkeit, Randbedingungen und

Belastungen hervorgerufenen Beanspruchungen auf den zu untersu-

ch'onden Teilbereich.

Der in Bild 17 schraffierte Teilbereich wird durch eine Sub-

* struktur ersetzt, in der als Freiwerte nur noch die Unbekannten

* in den Koppelknoten und evtl. in einigen Randknoten, in denen

ver~nderliche Belastungen eingeleitet werden, auftreten. Die

* Unbekannten in den hier durch schwarze Punkte markierten Innen-

* knoten werden eliminiert. Die finite Obersetzuanq der Teilstruk-

* tur liefert das unten dargesteilte Gleichungssystem, in dem nach

* der Elimination der inneren Variablen z. das redluzierte Element-

* system

* (38) ~~ p~

entsteht. Bevor die Berechnung der reduzierten Elementmatrizen

* rathematisci abceleitet wird, soll die vorqesch].aqene Substruk- V

turtechnik, anschaulich erlaiutert werden. ..

26



kAD-R166 N4 DEVELOPMENT OF FRACTURE NECHANICS MAPS FOR COMPOSITE 2/j
pMATERIRLS VOLUME 3(U) DEUTSCHE FORSCHUNGS- UND
VERSUCNSANSTALT FUER LUFT- UNO RAUMF. H W BEROMANK

fNLSIIDDEC 85 AFHL-TR-85-415S-VOL-3 F/G 11/4 N



11.

la. ,

rr
low-

1-25 M,

CHART

.- 5..



Angenommen, das in Buld 17 dargestelite Gleichungssystem ist

regular. Dann ist. die normale Dreieckszerlegung der Koeffizien-

teninatrix und die Vorreduktion des Lastvektors mbglich. Schnei- ~

det man nun vom hinteren Tell des zerlegten Gleichungssystems

emn beliebiges Teilsystem ab, enthdlt dieses die bereits in

*Dreiecksmatrizen zerlegte reduzierte Elementmatrix K eund die

mit der zerlegten Elementmatrix vorreduzierten Lastspalten p e*

Der Gleichungslbser ist offensichtlich einen Schritt zu welt

gegangen: C..

Er hat nicht nur die reduzierte Elementmatrix aufgebaut,

sondern sie auch in Dreiecksmatrizen zerlegt.

Es ist nun sehr einfach, den Gleichungslbser zu modifizieren, so

da8 direkt die reduzierten Elementmatrizen und die reduzierten

Lastsoalten entstehen. Voraussetzung 1st nur, daB im Lbsungsvek-

* tor zuerst die zu eliminierenden inneren Variablen angeordnet

*werdien und dann erst die verblibenden ex),ternen Variablen.

Z~ur Aufbau der Gesamtstruktur werden die reduzierten Element-

* matriz-en und die Lastspalten aus den eirizelnen Teilsystemen

* t"lerausgefischt"t und in das Gleichungssystem fUr die Gesamt-

struktur eingesetzt. Die Lbsung dieses Gleichungssystems liefert

* die externen Variablen z , die bei der Ruckreduktion in der Sub-
e- C ..

struktur an die Stelle der Elemente p treten. Die normale
e-

RUckreduktion, beginnend mit dem letzten Element der inneren f-
Variablen z., liefert den kompletten Lbsunqsvektor. Hierbei wer-

* den die externen Variablen z wie inhomogene Randbedingungene
* behandelt.

*Der grol~e Vorteil des hier vorgeschlaoienen Verfahrens besteht

darin, da3 die Substrukturen ohne besonderen Mehraufwand direkt

beim L6sen der Gleichungen aufaebaut werden. Als Beispiel zeigt

* Tafe' die Losung eines semidefiniten Gleichunqssystems, in dem

die er!rten m Unbekannten das Elementsystem fiir eine Teilstruktur

* reprasentieren. Das Gleichungssystem wurde so gewaihlt, daB bei

* der Auflbsung nur ganze Zahien auftreten, die leicht kontrol-

liert werden konnen. Die Gleichunqen wurden nach dem Verfahren

*von Cholesky [121 gelbst, das als bekannt vorausgesetzt wird. i
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Bei semidefiniten Systemen treten bei der Auflbsung auch negati-

ye Pivot-Elemente auf. Dadurch entstehen in der Dreiecksrnatrix

auch imagin~re Spaltenvektoren. Da bei der Zerlegung nur Produk-

te mit rein reellen oder rein imagindren Zahien auftreten, muB

in den Skalarsummen nur das richtige Vorzeichen beriicksichtigt

* werden.

* Bei der Auflosung des in Tafel 2 angegebenen Gleichungssystens .

* entsteht in der Zeile i = 3 eine Pivotnull. Urn eine Pivotsuche

zu vermeiden, wird das Hauptdiagonalelement A willkiirlich urnm ~
33 .. *

die Zahi 1 vergrbi~ert und die Anderung der Ausgangsgleichungen

* durch die anqefdgte Randgleichung n wieder rtickgdngig gernacht.

* Beqinnt man die Dreieckszerlegung mit der Randgleichung, laBt

sich leicht zeigen, daB die hinzugefdgte Diade die Ausgangsglei-

* chungen nicht beeinfluBt.

* Betrachtet man in Tafel 2 die letzten 4 Unbekaniiten des Glei-

-chungssystems als externe Variablen, 158t sich mit den zerlegten

*Teilmatrizen das in Tafel 3 anqegebene reduzierte Elementsystem XZ
* bestimmen. Zur Kontrolle wird in Tafel 4 das reduzierte Element-

system durch blockweises Auflbsen des Gleichungssystems berech-

* net.
JI.

*4.2.2 Lbsungsverfahren zum Aufbau von Teilstrukturen

* Urn den Beweis der propagierten Substrukturtechnik zu

erleichtern, wird vorab auf einen besonderen Aspekt der Rand-

gleichungsmethode einaegangen. Das in Buld 2 erl~uterte R~ndern

des Gleichungssystems lalflt sich nicht ohne weiteres in bestehen-

* de finite Elementprogramne implementieren, da diese meist von

festen Gleichungsgroi8en ausgehen. Damit die Methode dennoch ge-

* nutzt werden kann, mUssen die Randgleichungen Uber zus~tzliche

* Lastspalten erfa~t werden.

Ausgangspunkt dieser Untersuchung ist das in Buld 18 angegebene

Gleichungssysten A * z =r , dessen Variable durch n Nebenbedin-

* gungen eingeschr~nkt werden. Der Lagrange-Faktor fUr die Neben- -

bedingungen jst E. Die erste Matrizengleichunq wird nach z auf- ~
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gel6st, wobei die Koeffzetenmtri A durch das Produkt der

beiden Dreiecksmatrizen L Lesttwr.DeLsn o

wird in die zweite Matrizengleichung eingesetzt. Dabei entsteht

emn Gleichungssystem fiUr den Lagrange-Faktor E, das nur Terme

der Form g T 1bzw. r T* L -1enthdlt. Diese Terme, in Buld 18 A

mit yrund yg9 bezeichnet, entstehen auch bei einer norrnalen Vor-

reduktion des Gleichungssystens A * z = r, w enn die Lastspalten

fUr r urn zusdtzliche Spalten fUr die Matrix g erweitert wercien. ~ d~

r

Mit den L6sungen y und y wird das Gleichunassysten f~r E auf-
g

gebaut, wobei jetzt nur noch eine rechte Seite auftritt. L' Je-es

Gleichungssystem ist i.a. recht klein, so daB es direkt im Yern-

speicher gel6st werden kann. Mit dier L6sung c wird die vorr# du-

zierte Lastspalte y modifiziert, so daB die Rickreduktion des
r~

ursprdnglichen Gleichungssystems A *z r den Lbsungsvektor z

liefert.r

In dieser Form kann die Methode der Rancigleichungen olrv r

nenswerten Mehraufwand auch in normalen finitenEernr-:' -

men realisiert werden. Mit Hilfe der in Buld 16 gezeiq;" -

chungen wird die in Buld 19 vorgeschlagene Substrukturte:ni.. :

erlautert. Damit beide Bilder direkt vergleichbar sind, w~

dieselben Bezeichnungen gewghlt. Der Vektor z enthdIt dle : u

eliminierenden inneren Variablen und E die verbleibenden ext er-

nen Variablen. ,:.

in Buld 19 liefert die normale Zerlequng des Gleichungssystems

A * z = r die Dreiecksmatrix L und die vorreduzierte Lastspalte

Die Vorreduktion der Lastspalte r laiuft nach den gleichen
Rechenvorschriften ab, wie die Bildung einer Spalte der oberen j
Dreiecksmatrix L. Daher kann sich die normale Zerlequna auch auf

die Matrix a erstrecken, so daB in der oberen Nebendiagonaina-

trix yg entsteht. Da bei einer Auflosung nach Choleskv die

Symmetrie der Gleichungen erhalten bleibt, taucht die transpo-

nierte Matrix y T auch in der unteren Nebendiagonalmatrix auf.
g

Die zweite Gleichung in Buld 18 enthAlt nur r als Unbekanntl-e.

Damit steht dort bereits das reduzierte Elementsystem 110ir die

externen Variablen c. Analog wird in Buld 19 die reduz-,ei-T. Fle-
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metmtixaugbat indern von der L'ereits vorxianuenen Mti
T

das Skalarprodukt yg Yg abgezogen wird.
9 9'

Die reduzierte Elementmatrix entsteht auch bei einem normalen

Gleichungsl6ser, wenn dort die Skalarprodukte nicht iiber die

* gesamte Zeilenl~nge sondern nur Uber den Bereich der inneren

Variablen z ausgeftihrt werden und wenn alle Operationen mit

* Hauptdiagonalelementen im externen Bereich unterbleiben.

- Das Lbsunaschema fir die Lastspalten ist identisch mit dem fUr

* die obere Dreiecksrnatrix, so daB hier die gleichen Einschrdnkun-

* gen gelten.

Die letzte Gleichung in Buld 18 zeigt die modifizierten Last-

-spalten £dr die Rdckreduktion. Sie entstehen mit dem normalen A

Gleichuncgslbser automatisch, wenn der reduzierte Lastvektor mit

den jetzt bekannten externen Variablen E iberspeichert wird und

* bei der RUckreduktion alle Operationen mit Elementen der redu-

zierten Elementmatrix unterdruckt werden.

* Der rormale Gleichunqsloser wird qeringfilgig modifiziert, so dal3

* damit auch Substrukturen aufgebaut werden kbnnen. Selbstver-

* st~indlich kbnnen mit der modifizierten Routine die Gleichungssy-

steme auch volistandig gelbst werden, indem die Anzahl der .- *-

externen Variablen Null gesetzt wird.

4.2.3 Modifizierte Cholesky Routinen

* Im Rechner wird die untere Halfte der Koeffizientenmatrix zei-

* lenweise gespeichert. Urn unnotige Indexrechnungen zu vermeiden,

werden die Gleichungen auch zeilenweise aufgelost. Bei der Re-

duktion der einzelnen Elernente wird nur auf zuruckliegende, be-

* reits zerlegte Zeilen zuruckqegriffen. Vor diesem Element ist

die unberuhrte Matrix vorhanden. Dadurch konnen nach, aber auch

* wAhrend der Dreieckszerlegung beliebige Randgleichungen hinzuge-

- fugt werden.
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Bei dem hier vorgeschlagenen Verfahren miissen flUr die Randbedin-

gungen nicht mehr die Zeilen und Spalten in der Koeffizienten-

matrix aestrichen und zur Lastspalte addiert werden. FUr die

homogenen Randbedingungen werden die entsprechenden Zeilen und

Spalten beim Auflbsen der Gleichungen ibersprungen. Bei den in-

* homogenen Randbedingungen werden die zugeordneten Zeilen und

Spalten in der Koeffizientenmatrix teilweise mit zerlegt, so daB

sie beirn Auflbsen der Lastspalten Uber die Skalarprodukte auto-

rnatisch zum Lbsungsvektor addiert werden. Dadurch kbnnen die

* Randwerte auch nach der Zerlegung der Koeffizientenmatrix belie-

big gedndert werden, da die zu streichenden Spalten in der

Koeffizientenmatrix erhalten bleiben. Dies ist bei vielen fini-

ten Elernentprograrnmen nicht der Fall.

* Die bei einer finiten Elementberechnung entstehenden Gleichungs-

systeme sind i.a. zwar symmetrisch, aber nicht immer positiv de-

* finit. Urn bei einer Pivotnull eine Zei4len- und Spaltenver-

*tauschung zu vermeiden, wird die in Abschnitt 4.2.1 (Tafel 2)

erlduterte Rdnderungsmethode angewendet. Da sich auch dlie Nicht-

1inearitdt Uber Randgleichungen erfassen 1Tht, komrnt es auf eine

zus~itzliche Randgleichung fur die Pivotnull nicht an. Die piak-

tische Erfahrung zeigt auf~erdem, daB Pivotnullen nur uBerst

selten auftreten.

Urn die einzelnen Fdlle beirn Auflbsen des Gleichungssystems un-

terscheiden zu konnen, wird in einem Vektor S die Pivotcharakte-

ristik abgespeichert, Bild 20. Vor der Zerlegung der Koeffizien-

tenmatrix enthalten die Elemente des Vektors S die Werte von

1 -4. Darnit werden die normalen Gleichungen, die hornogeren und

die inhornogenen Randbedingungen gekennzeichnet. S. 2 tritt

nur bei wiederholter Losung des Gleichungssystems auf und kenn-

zeichnet die Randgleichungen zur Korrektur der Pivotnullen. Nach

der Zerlegung der Koeffizientenmatrix enthdlt S die Zahien von

* 5 - 8, wobei das Vorzeichen von S. mit dern Vorzeichen des Pivot-

elernentes identisch ist.

Nac:h der Aufl5Fung des Gleichunqssystens kann eine belieIbacm

Anzahl von Pivotkennzeichen auf die ursprUnglichen Werte zurtick-

gesetzt werden. Das soil hier z.B. fUr die Zeilen N und 1 oe-
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schehen sein. Bei einer erneuten Zerlegung der Koeffizienten-

* matrix werden dann nur die Zeilen mit den zurUckgesetzten

Kennzeichen und der zugeordnete Hauptdiagonalblock, beginnend

mit der kleinsten MD-Nummer, neu aufgelost. Dadurch kann --.B. ''~

eine iterative Verbesserung der Randgleichungen mit minimalen

Rechenaufwand im Gleichungslbser erfal~t werden. In den

Bildern 21 - 23 sind die FluBdiagramme fiUr die modifizierten

* Cholesky Routinen anqegeben. Aus GrUden der Kiarheit wurde in

den FluBdiagrarnmen auf eine Blockung der Gleichungssysteme fiir

die Substrukturtechnik verzichtet. Tafel 5 zeigt emn numerisches

Beispiel filr die Substrukturtechnik.

5. Proaramm- und Datenorqanisation

* 5.1 GlobaleSpeicherorqanisation

Die Methode cder Randqleichunqen hat bei den hier angesprochenen ~j

nichtlinearen Problemen gegenuber anderen Verfahren erhebliche

* numeriscrie Vorteile. Da die Anzahl der Randcjleichungen vorab .~.*,

nicht bekannt ist, setzt sie eine flexible Speichertechnik vor-

aus.

Im Kernspeicher werden alle anfallenden Daten in einem eindimen-

sionalen Feld abgelegt, Buld 24. Aiis diesem Feld werden bei Be-

darf beliebiqe Teilfelder herausgeschnitten, die durch ihre An-

fangsadresse und durch ihre GroBe festqelegt sind. Beide Werte

* und bei mehrdimensionalen Feldern auch die Anzahl der Matrizen-

zeilen und -spalten werden im Adressenfeld KON abgelegt, '

Bild 25. Aile, die Struktur beschreibenden Daten und Steuerfel-

der bleiben permanent im Kernspeicher und sind dort in dichter

Folge qespeichert. Da diese Felder zum Teil erst mit fortschrei- ;:-*->
tender Storung (SchL-diaung) der Struktur entstehen oder sich

vergrbf8ern, schlie~t sich an die Steuerfelder ein leerer Spei-

cherpuffer an. Der verbleibenle Platz im Speicherfeld wird in

zwei gleicligroBe Arbeitsspeicher aufqeteilt. Die Grb13e der Ar-

beitsspeicher bestirnmt die maximal mdqliche Blockgrdl~e in den

Glchuncissvstemen.
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Die Gleichungssystene werden blockweise aufgebaut, gelbst und

auf den Hintergrundspeicher abgelegt. Nach Abschlu3 einer Last-

stufe werden auch die zugeordneten Steuerfelder auf den Hinter-

grundspeicher geschrieben. Parallel dazu wird die Adresse fur

das erste Element der Steuerfelder und der erforderliche Spei-

cherbedarf in das Adressenfeld LOST eingetragen, das der exter-

nen Speicherung vorangesteilt ist.

In den folgenden Laststufen werden nur die sich Andernden Glei-

chungsblbcke modifiziert und am freien Ende des Hinterqrundspei-

chers abgelegt. Die neue Speicheradresse dieser Bldcke wird in

die im Kernspeicher vorhandenen Steuerfelder einqetragen, die am

Ende dieser Laststufe wieder in den Hintergrundspeicher ge-

schrieben werden.

Bei der vorgeschlagenen Speicheroroanisation ist emn Restart

nach jeder beliebigen Laststufe moglich, indem die zugeordneten

Steuerfelder einqelesen werden. Darin sind die aktuellen Acires-

-o-n fur die Gleichungsblbcke einqgetraien, die dieser Laststufe

zugrunde liegen. Die Daten fur die hoheren Laststufen weraen im :.

Verlauf der Neuberechnung iberschrieben.

5.2 Dateneinqabe zur Elementkopp1g

* Die vorgeschlagene Substrukturtechnik setzt voraus, dai3 die ex-

* ternen Variablen einer Teilstruktur immer am Ende des Losunqs-

vektors stehen. Daher mussen bei einer tiefen Teilstruktur-

schachtelung die externen Unbekannten mehrfach umqeordnet

werden. Im folgenden wird die Eingabe, die die Urnorcinung der

* Variablen steuert, in groben Zugen skizziert.

* In den KOPL-IKarten werden die Elemente einer Struktur einander

zugeorcinet, ohne dal3 bereits interne Bindungen ber~icksichtiqt

werden mdissen. In Bild 26 ist eim Beispiel angegeben, in dern aus

einem Einzelelement, beschraeben durch die SLAY-Karte, eine Ge-

* samtstruktur aufgebaut wird. Jecie KOPL-Karte mit 14REP 10 dop-

pelt eine in den vorangeganaenen KOPL- oder Elementkarten

beschriebene Struktur jNREP mal. Dabei werden in Strukturen
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hoherer Ordnung automatisch alle Substrukturen bis hin zum Emn- . %

zelelement mitgedoppelt. Dadurch k6nnen auch in den gedoppelten

Strukturen die internen Variablen vollst~indig bestimmt werden.-

Dies unterbleibt ftir Elernente mit NREP <0, in denen dann nur die

externen Variablen zur Verftigung stehen. Mit diesen Elementen

lassen sich z.B. Symmetry- und Antimetriebeziehungen ohne nen-

nenswerten Mehraufwand sirnulieren.

Enthalten die KOPL-Karten keinen Wiederholungsfaktor (NREP =0),

werden mehrere Elemente gleicher Tiefenstaffelung zu einem Ele-

ment der nachsthbheren Ordnung zusammengefaBt. Hierbei kann nur

auf jungfrauliche, noch nirgends eingebaute Elemente zuriickge-

griffen werden.

* Die eigentliche Verknupfung der Knotenvariablen erfolgt in den

KNUM-Karten. Jeder KOFL-Karte ist eine KNUM-Karte zugeordnet,

die den Einbau des in der KOPL-Karte beschriebenen Elementes in

die n~chsth6here Struktur regelt. Dabei werden mehrfach gedop-

* pelte KOPL-Karten mitqezahit.

In Bild 27 1st die Verkn~pfung einer Teilstruktur aus Schichten-

ellementen beschrieben, die den KOPL-Karten 5 - 8 zugeordnet

sind. Da alle Schichtelemente die gleiche lokale Knotennumerie-

rung haben, ist hier nur emn Element dargestelit. Sowohi im

* Schichtelement als auch in der Teilstruktur werden die umrande-

ten Einzelkncten zu einem Hauptknoten zusammengefa~t. In den

Schichtelementen wird der mittlere Hauptknoten eliminert. Die

verbleibenden externen Variablen werden in die Teilstruktur emn-

gebaut und entsprechend der neuen Hauptknotennumerierung umge-

* ordnet. Dabei konnen auch einzelne Variablen eines lokalen

Hauptknotens unterschiedlichen Hauptknoten der globalen Struktur

* zuaeordnet werden. Um unnotige Eingabedaten zu vermeiden, ist

die volistandiqe Verknupfung aller Unbekannten eines lokalen

Hauptknotens mit denen eines globalen Knotens durch Voreinstel-

lung geregelt. Im DO-LOOF-Bereich der INUM-Karte werden nur die

Abweichunaen von dieser Regel angegeben. -

Mit den Angaben der FOPL- und KNUM-Karten lassen sich die Steu-

* erfelder zur Beschreibung der Gleichunqsstruktur auffauen,
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Buld 28. Die Blockmatrix enthdlt Angaben Uber die einzelnen

Gieichungsblcke und deren Anfangsadressen auf dem Hintergrund-

Einbau des vorliegenden Elementsystens in die nachsthbhere Teil-

struktur. Damit auch die in einer Laststufe zu erwartenden Rand-

gleichungen eingetragen werden konnen, rnussen die Steuerfelder

hinreichend groB gew~hlt werden.

Urn eine sparsarne Belegung des Hintercrundspeichers zu erreichen,

wird der Programmablauf nach der Transformation der Elemente und

dem Einbau der Randbedingungen optimiert. Gleiche Elemente wer-

den dabei erkannt und nur einmal auf dem Hintergrundspeicher

abgelegt.

6. Ausblick .'

)aq~ skizzierte Lbsunasschema fur die Berechnung von phvsikalisch

:iichtlinearen Problemen wurcie berelts proorammiert. Bisher ist

;il1ercdings erst die Incore-Version fur die Berechnung linear

olastischer Systeme fertiqqcesteilt. Ein fortschreitender RiB

w dzur 7eit noch durch das Lbsen von IFopplungen simuliert-.

Einige der mit diesem Programm bei-echneten Beispiele sind in

131 enthalten.

,,um SchiuB m6chte ich mich mit einer Bitte urn Hilfe an Sie wen-

den. Es gibt rndglicherweise noch eine Methode, urn die Spannungs-

FsinoularitAt an der RiBspitze zu bestimmen. Die Grundlage dieser

Idee soil am Beispiel einer Einflufllache fur die Spannungen

-kizziert werden.

* in einer Scheibe liefert z.B. dav7 Ver ;chaebunasfeld fbr v3 die
333

* Finfluf~fl~che fUr die Spannunci c w~n Auf-punkt emn infi-

nitesimaler Schlitz in die Schibe och-cinitten wird und die

*Sc :hni ttufer urn die Relati-vverrschioebutiq Av = I aespreizt werden,

* Bild 29.

35



Erstztman be einer fiitnObretu e infinitesimalen

Schlitz durch einen endlicher LUnge und bringt dlie erforderliche

Spreizung an, erhalt man nur eine grobe Ndherung flUr die Emn-

fluBfl~che. Der auftretende Fehier liegt bei 30 - 50%. Legt man ' *'

dagegen den Aufpunkt in das Innere eines finiten Elementes und ::::-'
ersetzt die Spreizung durch eine dquivalente eingeprdgte Verzer-

rung E 3 3 liefert die finite Uibersetzung eine Uberraschend ge-

naue Naherung fUr die Einfluld~che. Selbst in den Randknoten

des Elementes, in dem der Aufpunkt liegt, betrdgt der Fehier nur

wenige Prozent.

33 ~-
In Buld 29 wurden nach dieser Methode die Einflu~fl~che (o

fUr den Mittelpunkt einer Quadratscheibe errechnet und flur ver-

schiedene Randbelastungen ausgewertet. Die EinfluBfl~che und die

normale finite Elementberechnung liefern praktisch identische

Ergebni sse.

Es ist iiberraschend, wie genau hierbei die Singularitdt der Emn-

fluBf1ache im Aufpunkt approxirnert wird. Bei der EinfluBfldche

geht die Singularit~t mit 1/r -~-und nicht wie an der Ril~spitze

mit 1/1/r -

Meine Frage lautet nun:

Gibt es eine eingeprdgte Verzerrunq, die als Freiwerte vor-

aussichtlich noch die Spannungsintensitatsfaktoren enthalt,

mit der die Singularit~t an der RiBspitze approximiert wer-

den kann?

Wenn das zutrifft, lieI~e sich die Berechnung gerissener Struktu-

ren erheblich vereinfachen, da keine Sonderelemente fUr die RiB-

spitze mehr gebraucht wdrden.-
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Bild 18 Einschr~nkung von algebraischefl Gleichuncien

iiber zusAtzliche Lastvektorefl.



-2-. r2 -.-

Algebraic System

A g z r

gT h E s .'-

IModitied Cholesky routine I

L
I Yr

T1, -1.L 1.

(Yr -yg -E)

T T 1 T TSY9 =g L h 9 Y9g S 9~

Reducted PIP - Ppdljcpd Global
ment matrix load vrctor solution

Bild 19 rlodellieren voni Siib-ttukttren mit

Modi fizi ertenl Cho Ies}ky-Rolutillel.



A

1U 1

RR
N

N II ~Reduced

Iu~~~~ KKK0 Ieement
'Li ;,;.:~T. ~matrix

\Resolved port
SI

Pivot characteristic
Before decomposition After decomposition
S 1 :in general Si ±8: Pivot z0

2: Pivot 0 7: Pivot =0
3: BC #0 6: BC + 0
4: BC =0 5: BC =0

BC Boundary conditions for I < R only

Bild 20 Bezeichniungen fUr die Cholesky-Routine.

53



* . .*.

S, 4Skiprow or hm. B

I 
....

Kp 0

LIJ -

S bdiagoal elemnt I <

'9.=C/ j

si SINAX I(J9 ISi5 lR

Bild 21 Deientselgn dernQeenrixi

54C



-w

N/I/M

K 0  MIN (R, I)I

YJ P - Z Sk/6w LIK*YK

1 < R

Solve load vector

Y. A.Y .

4,* Bid 22 VorwArtszerlegung der Lastvektorei. -

4.. * ..55



V-* J, .

Skip ~ ~ ~ ~ ~ B h.B rroso h

u element matrix with external
variables only

S / 0 A I < R Sution vector

K o M IN (R, I I

Element matrix used only
K~I~1/K0 row by row

XK~ XKISK /71* [IK XI

Bild 23 Rtickwgrtszerlegung de~r Lastvektoren.

56



* -. - - -'Ike

NNW"

a* "%j... jA)

C-4 CU

CD-.

U (

C'L

- a)

-n CU (L
*A 5, )

a) C)

B o
C= Co CL)

a- <i:I ( 4

I O CL) SCi-

cu a., C

Ln -9 :-! %
CDC

_ CM

tn _ a
X / C: C~lC

a._- -957 c

C) C:) t)C
-4 a- _

C:3 *.
J**

bA ~4r
a57



1,;- 77 Y *07* -7; 7, -. 7 3

I..

CA-)
cu'

Q) c-'

oCl

0'

ZZ%.

-4

4)) -'It

Ln(X,,
co)

enJ

S8)



a.-

) a)v 0

a) E a
E (U

a) u)

(A - -0

- -- - -

-4

W (-, 4-

4-U 
U)-~4

0; r-4-44

(I)) w *4.

020

Ii LLJ

-V4

LO -4 a

02n

Lnn

0- a0

> Lcr

00

0 Q-

59



9 17

7-7-

3 Q4

V Onl V2 onIly

1O EI UK 1 1

1 12 1 14 15 1 17 28 1 2 9 1
,1 10 2113115 5171 31

K NI m -

1 12 213 21 31

C 9 1;F 2 31

T 7

Iripj!rez dotot DU-LG

ft60



ALOC v

LUR - ______ _

LBR C

ALOC+LOB ---

2_ 23 45 LES _u

LB1 LU1 ' 1O 1_
LUS ______ 13 14 1 6-

LBA U ____

LZU

Block matrix L B ISA [RN

[BIR LB1 1. Locol block' record LOB

IRA Block row IIIngth 172

1211 o OOF-sumn LUS

DO arxLU [US LUA [UN

LUR LU I Pivot type PV

LUA LPI Row length LZ ±
LUN L ocol MD-number LESJj

Copy matrix I R R

[RII Local DOF IL

IRA Global DOF GU

[RN Sequence length tROW

Bild 28 Speicherorganisation fur die Eiementmatrix.

61



6-0~

FS

V34

S. * $,

01~K3 Io a

LLL6L (33-33 =E V3 E3=IIa
0_

C

In

0

- 3-

Ql~iaci t the e uper andloersurfae ymtice

B e I 3I ei u 3 = *p i (FE

C,2



r~~~~r~~~~r~~~~rtr~~~~~~w -7-1 W.~ .Ij P., ~-r C <r -.. - . rr r rv-r-- <C jr - Z -

9. Tafein

%

C=:

CM C

z 0.

V) M)

u wP

- E'- rLr)r'r rmc- -
CD ___-------------------------- i 0

0a

(NJ CD .t C-3 U)~C)C C 'jC r

C) CCNj 4- r C')-- ~.Clllr11  TH; E LCtN~ - -.~ - c-'- C-.- (a 0
('4 ~C)CDCC ( 1 C7T) V) CD .. C

V ~CD) ri~mr--m r -) c

fL. c-... - I ~- - f Lr -I(N --

U~ CDCD rl ) CO() O CD - C=) -~C
C=). -a C-- -- Ct N coC)(N C-- %

c__ __ _ :iz LO_ p 0 44-)

4) (71) 63



N.-

E 7_______ E~:x-

cu mi- - _

CM- ca a- -C
CD _ G

C) 0)CD .

C4-

0.) >- cm.Co

Li0
*mi
I, 0

0 1

000

r-)~~-* Lnr C

64'-



1 -1 1 2 -

L22 A22 LT2 -L 22  p2 =LT22.Y2

-1] 27 2 -

12 123 5 0 H3-521
r 102

Tafel 3 Berechnung des reduziertei Elementsystems

r ~22  z2 P2
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All.~ -Al. A 1

12 2 10 3- 0 -

3 2 8 -3 -2 2 -14 -2 3 -2 102 114

0 0 1 -4 1 1 2 0-21 -202

Algebraic system A2 2

[A 1  F 1 10 6 15 0 3 -6 19

[.AJ[j[P 1 6 8 1 0 1 -_8 15I
15 1 2 0 5 -1 3

0 00 00

Elimination of z, 1om.

Z All(-A12*-z2  P1) 2P2.-
1 -1 1 2 -

-1 5 -1 0 -3 -5 -13

Reduced system 1 -1 5 -2 15 1 17

A22'Z2 =P 2  -1 2 0 2 0 -2

Az 22-AA 1 A 2

P' pA 2 1 Allp - * PI~

Tafel 4 Berechnung des reduzierten Elementsystems

durch blockweises Losen der Gleichungen.
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1. INTRODUCTION

.• . '

This report is the second of three parts, where the crack propa-

gation in off-axis unidirectional laminates (UD-laminates) due

to quasi-static tensile load is studied. The material consists of

the carbon fiber T300 and the resin 914C. All of the tests are

conducted on side-notched specimen of uniform cross section, in

which the cracks start always at the notch tip and propagate par-

allel to the fibers.

In the first part the tests and the test results are assembled .' * -

[1]. This second part contains the mean functions for the test

results, which describe the tensile loads versus crack lengths,

overall specimen elongations and notch opening displacements.

The test data, approximated by fitting curves, are picked up as

functions of the crack length and the corresponding numerical""

values are tabularized. In the third part the fitting curves are

used to determine crack conditions for the matrix splitting [2].

2. ANALYSIS PRINCIPLES

The tensile tests are conducted at side notched specimens of

UD-laminates with off-axis fiber angles between 00 and 900. The

available tests, described in the first part f11, are listed in

Table 1. For the test specimen, shown in Fig. 1, the specimen

elongation wi, the notch opening displacements CODi and COD2 and

the crack length Ii are measured as functions of the quasi-static

tensile load Fc -

For the test attending calculation the UD-laminate is approxi-

mated by a homogeneous, orthotropic material, which is linear

elastic. The elasticity constants, given in Table 2, are measured P.-"

at 30% of the ultimate stress. These values were too high for the

direct application to the tests since the applied stress did not

axceed 10% of their ultimate value. At such low stress levels, the

carbon fibers are still being straightened so that, according to b b"



Fig 2, the stress-strain diagram is non-linear. In order to sup-

port the actual test conditions the elasticity constants, listed

in Tab. 2, were proportionally reduced until the calculated dis-

placements correspond to the measured displacements at the elas-

tic limit load. The such modified constants were also used for .i,_

higher load levels.

Fig. 3 shows a comparison of measured and calculated force-dis-

placement curves for the test specimen elongation wl and for the

average of the notch opening displacement COD. Discrepancies

between measured and calculated values occur only in the

wi-curves when the crack tips approach the terminals of the dis-

placement transducers. The terminals are not attached to discrete

points at the specimen center line but to clamped-on yokes

extending over the entire specimen width. Since in the presence . .-

of long cracks the displacements over the width of the specimen

are not constant (see Fig. 4) and, because of the yoke defor-

mations, the clamping stresses at the edges of the specimen are * - -

higher than at the center, a more pronounced curvature in the mea-

sured wl-curve should be expected than in the calculated curve

related to the specimen center line. The measurements are not .

indicative of a possible plastic deformation at the crack tip as

is evident from the unloading curve in Fig. 5, which terminates at

the point of origin.

The majority of the experiments led to a crack pattern which is

almost point-symmetric relative to the center of the specimens.

The consistency of this phenomenon could be confirmed by a finite

element calculation on a notched [00 ]8 -laminate with a single

10 mm long crack at one of the notch tips. The calculated stresses .

along the lines of potential crack propagation are given in

Fig. 6. The fracture process is influenced predominantly by th-'

normal stresses transverse to the crack and hardly by the shear

stresses, as verified in report 121. Therefore only the normal

stresses must be compared, which are quite similar around differ-

ent crack tips. The aberrations from the point-symmetric fracture

mode, observed in ca. 30% of the test specimens, may be due -o

scatter of the material strength properties. For the analyr c7 - -

the measurement a point-symmetric crack pattern is assumed.

m !



21 N*

6 .. ).

PAI

In UD-laminates the cracks start always at the notch tip. Two

cracks occur at each notch tip in on-axis laminates and one crack,

declined to the specimen axis, in off-axis laminates. Therefore

four or two force-crack length curves, respectively, must be ana-

lyzed simultaneously. According to the location of a crack in the

specimen the curve is plotted in the correspondent quadrant of a

coordinate system as illustrated in Fig. 7. The force-crack *..

length curves, obtained for the individual tests in a test

series, are plotted on transparent paper, demonstrated in Fig. 8

to 13 for an [O0J8 -laminate. Then the transparencies are put on a ,---,-

light table and turned over and over again at one or both of the .. -.- -

symmetric axis of the specimen, until the scatter for all of the -

curves is as small as possible. For the [0'1 8 -laminate the super-

position of all of the force-crack length curves is shown in

Fig. 14.

Because of the assumed point-symmetric crack pattern, the crack

lengths in diagonal opposite quadrants of the specimens are aver-

aged in each load step. All of the corresponding load-crack

lenath curves are plotted into one diagramm and approximated by a

fitting curve. Analogically the notch opening displacements COD1

and COD2 are averaged and plotted versus the load, whereas into

the load-elongation diagramm the test values for wl were intro-

duced directly.

For off-axis laminates the stable crack lengths become shorter

and shorter, when the fiber angle increases. Occasionally only

one or two measured values are available. For off-axis laminates

the test value are listed point-by-point in the diagrams without

a connecting line.

In view of the calculation, described in the third part [2j, the

fitting curves are picked up pointwise as functions of the crack

lengths and assembled in tables for the different fiber angles

and specimen geometries.
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3. ANALYSIS OF THE TESTS

3.1 [O0 ]n-Laminates

For simple precalculations a symmetric crack pattern is assumed,

such that only a quarter of the specimen must be analysed numer-

ically. In this case the four different crack length within a spe-

cimen are averaged in each load step. For the mean crack lengths

I the average stresses at the grip-ends are plotted in Fig. 15.

The chosen fitting curve is marked by a fat solid line. , .

As pointed out in the first part [11, misaligned fibers or layers

act as a crack stopper. This might be the reason, that in some

specimen the point-symmetric crack pattern is blocked and a more

symmetric one appears. In the figures of this chapter a symmetric

crack pattern is marked in the plots by a dashed line. They indi-

cate, that for a symmetric crack pattern the critical stresses,

where the cracks start to propagate, are often much higher than

those for the point-symmetric mode.

In Figs. 16 and 17 the crack lengths 1 and 12 are plotted for a

point-symmetric crack pattern and different mean stresses at the

grip-end. The mean values of both curves lead to the fitting curve

in Fig. 15. Fig. 18 shows the elongation wl of the specimen and

Fig. 19 the notch opening displacements COD as function of the

mean stresses respectively.

In order to justify the assumption of the point-symmetric crack "

pattern in Figs. 20 and 21 the notch opening displacements are

plotted for the individual notches and Fig. 22 shows the superpo-

sition of both figures. In all three plots the idealization,-q

determined in Fig. 19 for a point-symmetric crack pattern is V

introduced., ,)"

In Figs. 15 to 19 the chosen fitting curves for a [00 8 -laminate
are drawn and the corresponding numerical values are assembled in

Tables 3 and 4.
.-..-... .-.. :
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In Figs. 23 to 27 the crack lengths, specimen elongations and the

notch opening displacements for a [0] 16 -laminate are plotted as

functions of the mean stresses. "

3 1 5J 8-Laminates

In off-axis laminates cracks start always at the notch tips and

arise only in diagonal opposite quadrants of the specimen. The

width of the specimen tested are 50 mm and 20 mm respectively.

For the 50 mm wide specimen the crack lengths, the specimen elon-

gations and the notch opening displacements are plotted versus

the load in Figs. 28 to 31. The values, picked up for the fitting

curves, are collected in Table 5. Similarly, for the 20mm wide

specimen the test results and the fitting curves are given in

Figs. 32 to 35 and the corresponding numerical values are listed "

in Table 6.

In the 50 mm wide specimen unbroken fibers run from one clamped . ...- ,,..-.

end to the other. When the cracks propagate the net cross section

is reduced and predominantly the unbroken fibers take nver the

stress increase. Because of the growing crack length the strains

at the crack tips are released and the propagation stops. There-

fore the load-crack lengths curve (Fig. 28) shows a significant

increase of the load for a growing crack.

In the 20 mm wide specimen the relation is quite different. All of

the fibers at least at one side end at a free surface. Therefore,

in front of the crack, the load must be carried completely by the

resin. Theoretically the cracks will propagate unstably right

from the beginning, because the stresses at the crack tip

increase with the crack length. The small load increase between

the crack initiation and the ultimate state, shown in Fig. 32,

might be due to prior damage introduced into the specimen by the

notch fabrication.

', ..,. °o . .°.
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3.3 [l1 8 -Laminates

For specimen with 50 mm width the crack lengths, the specimen

elongations and the notch opening displacements are given as

functions of the load in Figs. 36 to 39. The corresponding numer-

ical values for the fitting curves are listed in Table 7 for dif- -

ferent crack lengths. For the [10 0 ]8 -laminates the crack

initiation could not be observed. After a short stable crack pro-

pagation the crack moved off unstably and the specimen separates. .'- .

.- ...- - .- .

3.4 [15°] 8 -Laminates "

For specimen with 50 mm width the crack lengths, the specimen

elongations and the notch opening displacements are plotted ver-

sus the load in Fig. 40 to 43. The corresponding numerical values

of the fitting curves are listed in Table 8. The largest fiber

angle, where a stable crack propagation could be observed in the "

wide specimen, is aF 150, whereas the small specimen failed

suddenly.

3.5 [30"] 8 -Laminates

In tests on UD-laminates with fiber angles of aF > 30* the failure

occured suddenly without any indication of a crack initiation and ,

the meassured load-elongation curves were straight lines. In .

Table 9 the averaged test results were given for side notched

130 0
8 -laminates with specimen widths of 20 mm and 50 mm, respec-

tively. In addition the limit values for unnotched specimen are

listed for comparison.

3.6 [45-1 -Laminates 9,

In Table 10 the test results are given for notched and unnotched

145o18 - and [45 0J16 -laminates.

° a • . -

f f . .• .
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.7_.7 [90 1 n-Laminates -

For [90J.- and 190' 116-laminates with different notch forms the L%

test values, measured under ultimate static load, are summarized

in Table 11. Compared with the sharp notch tip according to . .

Fig. 1 a more blunt saw cut will give a significantly higher ulti-

mate load. Contrary to metals the laminate is quite insensitive

to surface defects as the test with a one-sided blunt saw tap -

indicates. W

... .p

4. RESULTS

According to Table 1 only the Ja,),-laminates with sharp notches

and 50 mm specimen width are tested thoroughly for all fiber

angles. Smaller specimens, stacking sequences with 16 layers or

blunt notch forms are tested only occasionally. These tests are i.

used to verify, that in the [aF8-laminates with sharp notches the

first cracks initiate at mean stresses in the net cross section,

which are lower than those in specimen of other configurations.

This phenomenon is illustrated in Figs. 44 to 46 for on-axis lami- .: .:.
nates of different thicknesses. In this case the misalignment of .

fibers and/or layers may act as a crack stopper, which happens in

thick laminates more often than in thin one.

In Fig. 47 the load-crack lengths curves are plotted for sharp

notched (aF8-laminates with different fiber angles. The length

of the stable crack becomes shorter and shorter, when the fiber

angle referred to the load decreases. For aF = 150 the crack ini-

tiation can just be observed before the specimen fails cat-

astrophically. %

The measured mean stresses for the crack initiation are drawn in

Fig. 48 versus the fiber angles aF. In the plot the a F-axis is .

extended in a logarithmic scale (aF [0] = tOOxlog(aFO) [mm]).

For aF = 50 to 450 the measured values are about in alignment. Sim-

ilar to a Wbhler's curve the straight line is extended at both end -

by lines of constant level to fit the test values for aF = 00 and b .W
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900. In order to support the chosen approximation additional

tests are desirable for aF 20, 3' and 600. According to the

approximation curve the mean stresses for the crack initiation

will stay constant for fiber angles of aF < 2 and a 2! 520 ,

respectively.

For unidirectional laminates the results received from the tests

directly can be summarized by the following statements:

° The cracks develop always parallel to the fibers.

* The crack propagation is significantly delayed by inevitable

misalignment of fibers, fiber bundles or layers.

In thin laminates the crack initiation starts earlier but

prrepagate with less speed than in thick ones. • ~~*-" -ao"..

The second point together with Fig. 48 indicate, that in a packet

of eau"l orientated UD-layers an alternating misalignment of

about ActF = ±2' in the single layers will reduce the crack propa-

gation significantly without any loss in the laminate strength.

This statement is quite important for the practical design of new

laminates and should be verified by further tests.
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7. TABLES

Specimen width in mm
50 Notch from" 2

Stocking A B C U A U
sequence _______No. of tests ___

[0018 6
[00116 - 6 ___

501I8  4 _ __ 1 3 1

110018 4 __ _ _ 1 __ _ _ 1

[15018 4 1 4 __

[300]0 4 ____ 1 4 1
[450]8 5 2
[450]16 5 _ _ _ __ 1 _ __a . ,

190018 2 3 1
[900] 16  3___ 3_ _ _ _ __ _ _ _ _ _ _ _ _

Notch form:
A 8 C U

Table 1 Test program for side notched specimen

under quasi-static tensile load.

Material T300-914C
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%

2I
*x

V21 22
Edrto C22  + EE2 T22 22L2

Cartesian coordinates Constitutive equations

T 23 Temperature in 'C
M 0 50 Moisture in %/

O11__ 1 784 1 889 Ultimate stresses
if 1  

-1086 -1090 in N/mm2

zG____ 64.8 55.6 ()z Tension
IRD2  215 -212 ()0 Compression

ff 12 92.4 94.4
E 1____ 143 242 150782 Elasticity constants

21 0.317 0.325 in N/mm2 , measured
E2  10 165 9987 by 30%/ of the
6 6 239 5859 -ultimate stresses
To___ 1900 ______Bos transition point in

- 0.810-6 C,Iemperatur expan=
_______ 2 8.8 -10-1 sian coefficient in 'C-

Table 2 Material Constants for UD-iaminates of T3OO/914C.
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v const Fa

_ 125 .wl - 1Q018

Ic Fe/A w I COD %
mm N/mm 2  MM mm
0 110,0 0,120 0,057

1,25 122,0 0.134 0.066
2,50 132.0 0,145 0,076
3,75 138,0 0, 153 0,084
5,0 142,5 0,161 0,092 -

7,5 148,0 0,171 0,104
10,0 152,5 0,180 0,116
12,5 156,0 0,188 0,126
15,0 159,0 0,195 0,136
17,5 161,5 0, 20 1 0,145
20,0 164,0 0,207 0,155
25,0 168, 0 10,217 0,174
30,0 171,0 0,226 0,190
40,0 176,0 0,239 0,218

Table 3 Mean test values for [00 J8 -laminates under

static load with symmetric crack pattern.

Test specimen no. 781/1,2,4-7 :'

Specimen width 50 mmt . .,.,

Material T300/914C
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V: const 1 ,

Fc /A I11 12 W I COD I c
N/mm2  mm mm mm mm Mmm

100 0 0 0,110 0,051 0
110 0 0,5 0,120 0,057 0,3
120 0,5 1,6 0,131 0,065 1,1
130 1,4 3,6 0,143 0,075 2,5
140 2,8 7,2 0,156 0,087 4,9 .,

145 4,1 9,6 0,166 0,096 7,0 ~

150 5,7 12,5 0,175 0,109 9.4
155 8,0 17,0 0,186 0,123 12,6
160 10,6 23,0 0,197 0,140 16,7
165 13,4 31,5 0,210 0,158 22,7
170 16,4 42,0 0,223 0, 183 29,5
175 19,2 152,5 10,237 0,1 .69

Antisymmetric Symmetric
crack pattern

Table 4 I-ean test values for 100 18-laminates

under static load.\.

Test specimen no. 781/1,2,4-7

Specimen width 50 mm

Material T300/914Cb
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3 + CODi15

v~~ cont.

F c,

COD =(CODi + COD2)/2 3 + COD2 4

125 + wi

Specimen Width 1cFe /A wl COD

no. mm nun N/nun 2  mm mm

891/1-4 50 0. 87.6 0.103 0.041

1.25 100.4 0.118 0.048
L2.5 103.9 0.123 0.050

3.75 106.2 0.127 0.053

5. 107.5 0.129 0.055

7.5 109.3 0.131 0.058

10. 110.6 0.136 0.061 J
15. 112.4 0.141 0.065

20. 113.9 0.144 0.069--

25. 114.7 0.147 0.071

30. 115.5 0.149 0.073

40. 116.1 0.153 0.075

50. 116.7 0.155 0.077

60. 117.3 0.157 0.079

70. 117.9 10.160 10.081

Notch: Ultrasonic knife cut,

5mm deep, 0.6 mm wide, 0.1 mm tip radius

Young's Modulus in load direction: E =111000 N/nm 2

Table 5 Mean test values for [50 ],-laminates under

static load with antisymmetric crack pattern.

Test specimen no. 891/1-4

Specimen width 50 mm I Wa

Material T300/914C
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. .

3 +COD1

con t. .' 4

F
c ,A

COD =(COD1 COD2)/2 3+CD

125 + wi 0

Specimen Width 1 F/A W1 CODc C
no. f mm I= N/mm2  mm m

891/1-4 20 0. 68.0 0.089 0.0372

1.25 70.1 0.094 0.0389
I2.5 71.6 0.096 0.0402

3.75 72.3 0.098 0.0407
5. 72.7 0.099 0.0411

7.5 73.4 0.100 0.0417
10. 73.9 0.101 0.0421 -

1.74.3 0.102 0.0426-

___________________>=20.____ 
74.6_________________ 0 . 0 0 .0430____________ _________________

Notch: Ultrasonic knife cut,

5mmn deep, 0.6 mm wide, 0.1 mm tip radius
Young's Modulus in load direction: E =108000 N/mn 2

Table 6 Mean test values for 150 1,-laminates under
static load with antisymmetric crack pattern.
Test soecirnen no. 891/1-4

Specimen width 20 mm
Material T300/914C 

-.

. -
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3 + CODI = 100

Ft

125M + w 0

1 F /A W1 COD
C C

MM N/MM2  MM nun

0. 61.4 0.0296
0.125 65.0 0.0314

0.25 66.4 0.0312
0.5 6R. 3 0.0332
0.75 69. 5 4 0.0340
1.0 70.5 0 0.0347

H0
1.5 71.8 Ln0.0357

2.*0 73.0 0.0367
2.5 73.9 0.0375
3.0 74.6 0.0382
3.5 75.3 0.0389
4.0 75.9 0.0395
4.5 76.5 0.0401
5.0 77.1 0.126 0.0407

COD =(CODI + COD2)/2

Table 7 Mean test val~ues for [10 0 ]8 -laminates under

st atic load with antisymmetric crack pattern.

Test specimen no. 890/1-4

srecirnen width 50 mm

Material T300,'914C
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-,A~

F[:

3 + COD2

125 + wl

Fc,/A W1 COD
mm j N/mm 2  mm mm

0. 5180.0309

0.125 53.6 0.0317

0.25 54.2 0.0321
0.3731 54.6 0.0326

0.5 55.0 4 Z 0.0328 . *

0.75 55.6 o0.0332 >.

1,25 56.5 m n0.0342

1.5 56.9 ."0.0346 1 .. -.

2.0 I 5715 0.0353
2.5 57.9 0.0357

3.0 . 58.2 0.0360

3.5 58.4 0.0362

4.0 58.5 0,0364

4.5 { 58.5 0.146 0.0364

Noth: Ultrasonic knife cut,

5mm deep, 0.6 mm wide, 0.1 mm tip radius

COD (CODi + COD2)/2 ..-

Table 8 Mean test values for [15 0 18 -laminates under

static load with antisymmetric crack pattern.

Test specimen no. 888/1-4

Specimen width 50 mm

Material T300/914C
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Affa*

3+COD 1 ~ F 300 .>

F
0 0a

7-7

COD =(CODi COD2)/2 3 + COD2

to 125 + wi

Specimen Width FeC/A wl COD Notch .,

no. mm N/mm2  mm mm f orm

889/1-4 20. 22.9 0.131 0.0238 A

* ______ 50. 28.3 0.167 0.0283

*20. 25.0 0.140

125.0 0.998

167.6 --

*776/6-7 U
50. 40.0 0.224

140.0 0.998

150.6 -

Notch A: Ultrasonic knife cut,

5 mm deep, 0.6 mm wide, 0.1 mm tip radius

U: Unnotched

Table 9 Mean test values for [30 0 18 -laminates

under ultimate static load.

Material T300/914C
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3 + CODI45

FF

OU.)

*COD =(CODI+ COD2)/2 3 + COD2

* I125 + wi

Specimen Stacking F /A W1 COD Notch -

c
no. sequence N/mm2  nn mm form '

776/1-5 145018 17.4 0.188 0.0250A
777/1-5 [45"]16 19.3 0.208 0.0289A

*776/6-7 1450 Is 92.6 1.200

777/6-7 145'11 91.8 1.214 U

Notch A: Ultrasonic knife cut,
5 mm deep, 0.6 mm wide, 0.1 mm tip radius

U: Unnotched

Table 10 Mean test values for f450 1n- laminates

under ultimate static load.

Material T300/914C .. ,..
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F
*c***

COD =(CODi + COD2)/2 3 + -D

125 + wi

Specimen Stacking Fe/A W1 COD Notch

no. sequence N/mm2  mm mm form

785/1-5 [goo]$ 12.1 0.198 0.0245 *

784/1-5 [90011r 13.9 0.223 0.0237 A

785/4,5,7 [goo)$ 17.9 0.262 0.0350 B

785/6 [9oo]@ 56.0 0.840 C

784/4-7 [900)Iis 56.3 0.844 11 U

*Notch A: Ultrasonic knife cut,
5 num deep, 0.6 mm wide, 0.1 mm tip radius

B: Blunt saw cut, 5 mm deep, 0.35 mm wide -

C: One-sided blunt saw cut, 0.1 mm deep, 0.35 mm wide

U: Unnotched

Table 11 Mean test values for 19001 -nlaminates .

under ultimate static load.

Material T300/914C '
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1. EINLEITUNG * *

Im Rahmen des ESA-Auftrags "Development of Fracture Mechanisms

Maps for Composite Materials" wurde zur Untersuchung des Einflus-

ses von Temperatur und Feuchtigkeit auf das Schwingfestigkeits-

verhalten sowie der Art und Ausbreitung verschiedener Schddi-

gungsmechanismen unter Schwingbelastung emn sehr umfangreiches

Testprogramm an ungekerbten Flachprobesthben mit ausgewdhlten

Lagenaufbauten durchgefuihrt.

Folgende Laminataufbauten wurden nach MaBgabe von Table A des

ESA-Proposals ausgewahit:

" Unidirektional, on-axis, 00 8 Lagen

* Unidirektional, off-axis, 150 8 Lagen

* Unidirektional, off-axis, 450 8 Lagen

0 Multidirektional, [)02/+45/02/-450/0/9001s 16 Lagen

0 Multidirektional, [00/+450/-45d/9001 7 Lagen '

* Angle-ply, ±108 Lagen

0 Angle-ply, ±300 8 Lagen

* Angle-ply, ±450 8 Lagen

Die Proben bestanden, wie alle im Rahmen des ESA-Auftrags unter-

suchten, aus T300/914 C Prepregs, die in einem rechnergesteuerten

Autokiaven unter stets gleich gehaltenen Bedingungen verarbeitet

wurden.



2. PROBENVORBEREITUNG UND VERSUCHSDURCHFOHRUNG

* Mit zwei verschiedenen Temperaturen und zwei verschiedenen

Feuchtegraden wurden vier unterschiedliche Klimazust~nde in fol-

gender Kombination simuliert: V

#0.

* Norrnaltemperatur -trocken (ad)

-Hohe Temperatur (800) -trocken (hd)

* Normaltemperatur -feucht (95% RH) (aw)

*Hohe Temperatur -feucht (hw)

Diese Klimazust~nde wurden mit selbstentwickelten kleinen Klima-

kammern erzeugt, wobei sich nur die ProbenmeBl~nge von 140 mm in

der Kammer befand, urn einen EinfluI3 auf die Tragf~higkeit der

* Probenarmierung zu vermeiden und die zu klimatisierende Masse

mbglichst klein zu halten.

* Fd~r die Untersuchungen unter 95% RH wurden die Proben in einer

speziellen Klimakainmer mit ihren MeBl~ngen bei 800 C und 95% RH
solange ausgelagert, bis nach vorliegenden Referenzkurven mit .. k

einem Sicherheitsfaktor von 1.5 die S~ttigungsaufnahie erreicht

war. Die trockenen Proben wurden vor dew Test 6 Wochen in der

Pr~fhalle bei konstanter relativer Luftfeuchte von 40% und kon-
* stanter Temperatur von 220 C gelagert.

Da sich bei Normal temperatur und 95% RH durch den Wasserdampf die

Temperatur in der Kammer auf 28*C erhbhte, ergaben sich folgende

Eckwerte fUr die vier Klimazust~nde, die w~hrend des Versuchs

konstant gehalten wurden:%



Si%

* ad: 22 0 C - 40% RH

* hd: 80 0 C - 5% RH

aw: 280 95% R

h w: 80 C - 95% RH

* Die Schwingfestigkeitsversuche wurden durchweg im Zugschwellbe-
* reich bei einem Verh~ltnis von Unterlast zu Oberlast von R=0.1

durchgefUhrt. Die Belastungsvorgabe erfolgte Uberwiegend durch
* pro jramrnierbare mikroprozessorgesteuerte Funktionsgeber und

- durch Proze~rechner (PDP 11), wobei eine einheitliche Bela-
* stungsfrequenz von 5 Hz eingehalten wurde. Bei ca. 70% aller
* Schwingfestigkeitsversuclie wurde stindig die Probendehnung mit-

gemessen, urn die Steifigkeitsabnahme bei konstant gehaltener
* Last bis zum Bruch verfolgen zu konnen.

Die Ermittlung der Lebensdauerlinien (Wbhlerkurven) erfolgte auf
die Weise, daB auf drei oder vier Spannuiigshorizonten die Bruch-
lastspielzahlen mit jeweils 4 bis 6 Proben gemessen und stati-
stisch ausgewertet wurden, wobei die Linien fUr 10%, 50% und 90%

* Ober lebenswahrscheinl ichkei t in Abh~ngigkeit von den Logarithmen
* der Lastspielzahlen berechnet wurden.

* Weitere statistische Auswertungen wurden mit der Ermittlung der .

* Summenhhufigkeitsverteilungen im Weibull-Netz einschlieBlich

der Vertrauensbereiche durchgef~hrt. Statistische Signifikanz-
tests wurden immer dann angewendet, wenn durch teilweise sehr
groBe Streuungen die Erkennung signifikanter Unterschiede der

* Mitteiwerte eines Spannungsniveaus nicht m6glich war.

Zur Charakterisierung typischer Bruchbilder in Abhgngigkeit von

Laminataufbau und Umgebungsbedingungen wurden lichtmikroskopi-

* sche Aufnahmen und rasterelektronische Detailaufnahmen von aus-

gew~hlten Proben an bestimmten Stellen angefertigt.
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Im gesamten Testprogramm zur Untersuchung des Einf lusses von Tm
peratur und Feuchtigkeit auf schwingbeanspruchte CFK-Laminate
wurden ca. 600 Proben getestet, wovon 420 im Zugschwellversuch ~.
bis zurn Versagen beansprucht wurden, ca. 150 mit NDT-Methoden auf '

den Schddigungszustand untersucht wurden, und ca. 30 in stati-
schen Vorversuchen gemessen wurden. In Tabelle I ist die Zahi der

untersuchen a sron ft en si nltatistischfe Asetuni

Frhagen estet wa c i ownikitegb u r e

3.1 Versuche bei normalen Umgebungsbedingungen (ad)

Obwohl in der Literatur schon umfangreiche Ergebnisse von
Schwingfestigkeitsuntersuchungen an ungekerbten CFK-Larninaten

* mit verschiedenen Schichtfolgen vorliegen 11), 121, 131, wurden
diese Versuche in dern oben beschriebenen Umfang durchgefUhrt, urn

* einen Vergleich zwischen Proben, die unter absolut gleichen Be-
dingungen hergesteilt wurden, zu ermoglichen, da erfahrungsgemNB
der EinfluB des Herstellungsprozesses nicht unerheblich ist.
Bez~iglich des Einf lusses der Orientierung der Einzellagen und des
Laminataufbaus auf die Schwingfestigkeit bzw. die Lebensdauer
wurde hierbei gute Ubereinstimmung mit an anderer Stelle erziel-
ten Ergebnissen festgestellt.

Iqie empfindlich die Schwingfestigkeit im Zugbereich schon durch

wenige Grad "off-axis-Orientierung" der Lagen beeinfluBt wird,
ist bei dem Vergleich zwischen den on-axis 0 0 -Proben und den off-
axis-Proben mit 50, 150 und 450 Winkel zur Belastungsrichtung zu
erkennen, Bild 1. In diesern Buld sind nur die Lebensdauerlinien
fijr 50% Uberlebenswahrscheinlichkeit aufgetragen, urn die Dar-
stellung nicht zu uniubersichtlich zu machen. Die Streubreiten undb.



die Linien fur 10% und 90% Oberlebenswahrscheinlichkeit sind je-
weils aus den einzelnen Diagrammen zu entnehmen, in diesem F'all -*

den Bildern 6, 9, 10 und 14. .

ILE_- -,NE

In ahnlicher Weise f~llt der Vergleich der Schwingfestigkeiten

fUr die drei untersuchten angle-ply- Laminate aus, der in Buld 2
dargestelit ist. Auch hier fdllt die Schwingfestiqkeit yam rnehr
faserkontrollierten ±15'-Laminat zurn mehr matrixkontrollierten±

45 0 -Larninat erheblich ab, wobei jedoch auffdllt, daB die Neigung
der Wohilerlinie des ±15'-Laminats etwas gr613er ist als bei den
anderen. Auch hier sind aus Griinden der ibersichtlichlteit die
Streubreiten und 10%- bzw. 90%-Linien weggelassen, diese sind
wieder in den Einzeldarstellungen in den Bildern 15, 19 und 23
enthalten.

* 3. 2 EinfluB von Temperatur und Feuchte auf unidirektionale Laminate

* Die Auswirkung von Temperatur und Feuchte auf unidirektionale 0 '-
* ~Laminate ist in Buld 3 aufgetragen. Der Ubersichtlichkeit halber *~~

* sind auch hier nur die 50%-Lebensdauerlinien ei; gezeichnet. Man
I erkennt, daS die Temperatur offenbar auf die Neigung der Wdhler-

linie einen EinfluB hat, wohingegen die Feuchtigkeit sogar zu
* einer gunstigen Versohiebung der Mitteiwerte fUhrt. Dieses ist
* sicher auf den Ausgicich der durch den Curing-Proze3 eingebrach-

ten Vorspannungen zurulckzufUhren. Allerdings ist auch die
I Streuung der Bruchlastspielzahlen bei Feuchtigkeit erheblich
- hdher, sodaB vermutlich noch mehr Versuche durchgefUhrt werden

mtissen, urm zu. eindeutigen und statistisch hinreichend gesicher-

ten Aussagen zu gelangen.

Besser als bei der Darstellung der Lebensdauerlinien wird deut-
lich, wie unterschiedlich Mittelwertverschiebung und Streuung*

* auftreten, wenn z.B. beim Vergleich zwischen normaler und hoherer
Temperatur die Auswertung der einzelnen Spannungshorizonte im
Wahrscheinlichkeitsnetz der zwei-parametrigen Weibull-Vertei-

lung aufgetragen ist. Diese ist fUr die Spannungen 1200 N/mm',
%1100 Nm 2 und 1000 N/mm2  in den Bildern 35, 36 und 37

dargestelit. Noch deutlicher wird dieses bei Hinzunahme der
I Feuchtigkeit, wie fuir 1200 N/mm2 in Buld 38 zu sehen ist. Hieraus
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I -A
ergibt sich, daB fUr eine vernUnftige statistische Aussage bei

* vorliegenden betrdchtlichen Streuungen mehr Versuche pro Span-
* nungsniveau durchgefifhrt werden miissen.Dieses fUhrt dann zu

einer Darstellung in Weibull-Netz mit Angabe des Vertrauensbe-
Ireichs fUir die jeweils erforderliche Vertrauens-

* wahrscheinlichkeit, wie an dem Beispiel. in Buld 39 gesehen werden
* kann.

Eine Auswertung der Leberisdauerlinien fUr 0 0 -Laminate bei Tempe-

I ratur und Feuchte war nicht moglich, da die Bruchlastspielzahlen
* fast alle iiber 1200000 lagen. Bei Erreichen dieser Lastspielzah-

len wurden bei alien Versuchen die Proben ausgespannt, umn die
* Gesamtversuchszeit nicht unn6tig zu vergroBern. Die Ergebnisse

zeigen aber, dal3 Temperatur und Feuchte gemeinsam, ebenfalls wie

nur Feuchte allein, einen gtinstigen Einflu3 auf die Schwingfe-
stigkeit ausulben.

Die Auswirkung von Temperatur und Feuchte auf die Schwingfestig-
keit unidirektionaler off-axis-Laminate wurde nur an dem 15*-

* Laminat untersucht. Sowohi Temperatur als auch Feuchte fdhren zu
einer Abmincierung der Schwingfestiqkeit, wie in Buld 10 und Buld
11 zu erkennen ist. FUr das Spannungsniveau 140 N/mm2 ist dieses

* auch sehr gut aus der Auftragung im Weibull-Netz zu sehen, Buld

40. Beide gemeinsam reduzieren betrdchtlich die Schwingfestig-
* keit, bewirken aber auch emn Verringerung der Neigung der
* Wohierlinie, siehe Buld 12.

3.3 EinfluB3 von Temperatur und Feuchte auf angle -ply- Laminate

* Buld 4 zeigt den Vergleich der Whlerlinien in Abhdngigkeit von
* den Umgebungsbedingungen fUr die drei angle-ply-Laminate. Deut-

lich ist hier fUr die ±15'~ und ±30*- Proben eine signifikante
Abminderung der Schwingfestigkeit zu erkennen, die besonders bei

K gemeinsamer Einwirkung von Temperatur und Feuchtigkeit auftritt.
Auch bei diesen Laminaten treten auf einzelnen Spannungshorizon-
ten sehr groBe Unterschiede in den Streuungen auf, wie man in den
Bildern 41, 42 und 43 fUr alle drei Laminattypen am Vergleich der

- Weibullverteilungen sehen kann.
*Ein moglicherweise vorhandener EinflIuB der Probenherstellung auf

N1

* die Streuung ist nicht auszuschlieBen, da hhufig festgestellt
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wurde, daB bei Proben gleichen Laminataufbaus, die aus verschie-
denen Platten stammten, typische Unterschiede in den Bruchiast-

* ~spielzahlen auftraten. Urn hier mehr Kiarheit zu gewinnen, mU~1ten '-

gezielte statistische Untersuchungen mit groBeren Stichiprobenum-
fdngen durchgefUhrt werden. Bild 44 und 45 zeigen, daB bei einem
Stichprobenurnfang von nur 3 oder 4 Proben der Vertrauensbereich

* fiir die Verteilung so groi3 wird, daB eine sinnvolle Interpreta-
tion fragwiirdig wird.

Wo

* 3.4 EintluB von Temperatur und Feuchte auf multidirektlonale Laminate

* In Buld 5 ist die Einwirkung der Umgebungsbedingungen auf die

Schwingfestigkeit der beiden multidirektionalen Laminate mit den

Laminataufbauten [0 0/+450/0 0/-450/0,/900) (in den Rechner-
plots mit Type 1 bezeichnet) und [0o/+450/..450/9Q0J (in den

Plots mit Type 3 bezeichnet) durch Vergleich der 50%-Linien auf-
getragen. Fdr 900 N/mm2 und 800 N/mm2 bei Typ 1 und filr 445 N/mm2

bei Typ 3 ist zusAtzlich der Vergleich der Verteilungen im Wei-
biull-Netz in den Bildern 46, 47 und 48 zu sehen.
EBei beiden Laminattypen ist eine leichte Verbesserung der
Schwingfestigkeit durch die Einwirkung der feuchten Umgebung bei

* Normalt~mperatur festzustellen, sowie eine leichte Abminderung
bpi honherer Temperatur, die bei dem [ 0 /+45*/-.45 0 /90 0J -Laminat

S
mit nur 7wei 0 0 -Lagen ausqeprAgter ist. Bemerkenswert ist, daB
hei Temp -atur und Feuc-htigkeit zusammen bei beiden Laminaten

* zwar die gemessenen Mitteiwerte etwas niedriger liegen und die
St reuurvjen Oberwiegend gro8er sind, die f lache Neigung der Woh-

lerlmnien jedoch erhalten bleibt. Man kann daher nichit eine

signitikante Degradation der Schwingfestigkeit feststellen.
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4. ZUSAMMENFASSUNG

Die zusanunenfassende Betrachtung der bisher gewonnenen Ergebnis-
se f Uhrt zu dem Schlu3, daB ein EinflIuB durch die Umgebungstempe- .'

* ratur und -feuchtigkeit bei alien Laminattypen vorhanden ist,
* wobei weqen der z.T. grol~en Streuungen eindeutige Abhgngigkeiten
* und Zusammenhdnge nur schwer feststellbar sind. Genauere Aussa-

gen k~5nnen hier statistische Signifikanztests liefern, die
* jedoch irn Mittel gr6Bere Stichprobenumfdnge erfordern und daher

nur zum Teil durchgeftihrt werden konnten. Weiteren Aufschlu3
konnten rasterelektronenmikroskopische Auswertungen bringen,

* deren bisheriger Stand jedoch noch nicht zu eindeutig verwendba-

ren Unterscheidungsmerkmalen gefuhfrt hat.

* Anhand der Lebensdauerlinien und der Betrachtung ihrer Neigung
lABt sich jedoch feststellen, daB bei mehr matrixkontrollierten
Laminaten wie den angle-ply-Laminaten Temperatur und Feuchte
einen abmindernden Einf lu3 auf die Schwingfestigkeit haben, wah-

* rend bei rnehr f aserkontrollierten wie den multidirektionalen und
* den unidirektionalen on-axis-Laminaten die Feuchtigkeit sogar zu

einer Verbesserung fujhren kann. Zur gleichzeitigen Einwirkung
* von Temperatur und Feuchte ist zu bemerken, daB zwar teilweise
- eine beachtliche Erh6hung der Streuung auftritt, die flache Nei-
* gung der Wohierlinien bei mehr faserkontrollierten Laminaten

jedoch nur unwesentlich geAndert wird.

Das bedeutet, daB auch unter "worst case" Urngebungsbedingungen
* die Extrapolation der Lebensdauerlinie fUr 90% (berlebenswahr-

* scheinlichkeit in den Bereich der Dauerfestigkeit im Vergleich zu
herkommlichen metallischen Werkstoffen hervorragende Werte der

- Zugschwingfestigkeit liefert.
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Laminataufbau Lagen Anzahl der Proben

Unidirektional:

*On-axis 0* 8 85

Off-axis 50 8 30

*Off-axis 150 8 70
Off-axis 450 8 20V.'

Multidirektional:

(00+5/ /400/0116 105
100/+45 0/-45 0/900 1 7 90

Angle-ply:

[ ±15018 8 70

*[±30 0 ]8  8 65
1 ±450]8 8 70

IAIN

Tabelle I: Anzahl der untersuchten Proben pro Laniinataufbau
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Unidirectional laminate, on-axis J

Tension-tension fatigue, R =0.1, a = 1200 N/mm2

o Temp. = 220 C, rel. hum. = 40%
o :Temp. = 800 C, rel. hum. = 5% __-

90-

85-

75-
70-

63.2 6 _ _ _ _ _

60-
55-

150-
I45-
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Two-parameter Weibull distribution 111
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Unidirectional laminate, on-axis

Tension-tension fatigue, R =0.1, a=10 /m

oi Temp. = 220 C, rel. hum. =40%

o :Temp. =800 C, rel. hum. = 5%
95 --

90 - _ __- _

85- - _ _-

800

70-
63.2 _ 65-_ ___

60 - _ _ _

50- _ _

~40 - -___

35-

230 * ---

~25- -_ -. _ - _

0

15-

* 0

L~5

1*103 3 1 10~ 3 1 10-5 3 1*10,
Number of cycles to failure, N E

Two-parameter Weibull distribution 111
Bild 36DFVLR
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Unidirectional laminate, on-axis
Tension-tension fatigue, R =0.1, o = 1000 N/mm2

0~~~~~~ ~- Te p *2 ,re.hm 0

o Temp. = 220 C, ref. hum. = 40%
95ep- 80C e. u.= 5

90-

85-
80-
75-~
70-J

63.2 -65-

60 - -3 _1

55-~a'd

~40-

L35-

230-

025-

.D20-

10-

5
1 *105 2 3 5 1*106

Number of cycles to failure, N - -- ~N~

______ ________________________T131/13
Two-parameter Welbull distribution 4

DPVLR ~ ~ ~ ~ ~ ~ Bl 37______________
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4A Unidirectional laminate, an-axis

Tension-tension (ajtigjue, R =0.1, a =1200 N/mern2 J

a Temp. = 220 C. rel. humn. 4 0%
o Temp. = 800 C, rel. hum. =05% 1.

Temp. = 280 C, rel. hum. 95%

95 --

85- __

75- - --- _ £-

70 - -- ----

60 - _

55 - - - - - - _ _f50-- - -j- .-

~'40

2 30----

0

0~15--

10---~ ------ K-

Number of cycles to failure, N

* ~~Two-parameter Weibuli distribution 111* I Bild 38
DFVLR __ _j_ _



- Unidirectional laminate, on-axis
Tension-tension fatigue, R = 0.1, o 1100 N/mmn2

Temp. =220 C, rel. hum. =40/1

85 -- - - - -. _ _ _

80 - _ - - - _

75--
70 - -

632- 65

55-- -_

50 - . - _ - - ---

45 - -__-. _ _ _ _ - _

S40--

'- 35 -- _ -

~30-

25

~ 5

1*0 3 *101 3 1i*105 3 1*106 --

Number of cycles to failure, N

#Two-parameter WeibuHl distrbution 131/13

DPLRConfidence interval 90%~ Bid 39
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Unidirectional laminate, off-axis 1 50
Tension -tension fatigule, R~ 0.1, ao 14'0 N/rnrui

oTemnp. 22' C, rel. humn. 4 0%

o Temp. 800 C. rel. hum. 0!5)% f

A Temnp. =283' C, rel. hurii. 95%

80 -C

75

7 0

63 0 -- §z~~-*.-

45 - - --

40 -

0

S15 -

A ~10-- _

-5-

1 103 3 1 101 .3 1 105 .3 1*10Or
Number of cycles to failure, N

r Two-parameter Weibull distribulloj
DFVLA ______ ______X
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Angle-ply larrilnate, / 150

Tension-tension fatigue, R = 0.1, o 450 N/mmll 2

oTemp. = 220 C, rel. hum. 40%
o Temp. =80' C, rel. hum). = 05%t

Temp. = 28' C, rel. hurn. =95%

o5 Temp. = 800 C, rel. humn. =95%

90 - _ - _

85 - _-

80-- - --- _

70---_

63.2 65-_ _-I-

55 - - _ - . -. - - _

430 - n-. _ -_ __

0
2- 5 - - - - - - -- -- - __ _

-0 20-

5
1 101 ~ 3 1*105 3 *6

Number of cycles to failure, N

# Two-paramneter WCibulII diSL~IbuIMrIW
DFVL~Bild 41



1. 7./ -Z.

Angle-ply lanioale, +-30"

Tension-tension foliguc, R = 0.1, .5 4N 1mr 2 ~-
o Temp. 220 C, rd. hum). = 0%
o Temp. 80' C, rel. humi. 0'-/s Y.~

, Temp. 280 C, rol. humII. 95%*-.-*

90-:

63.2 0 __ _ _

55-

S40- _ __

a)

..- 30 -- _ _ _ _ - . _

0
15 --. ~.'

10-

1 104 '3 1 105 .3 1 106

Number of cycles to failure, N --

Two-parameter Weibull distribution id4

DFVLR ____________
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*lension-tension fatigue, R =0.1, a =130 N/mmyl 2

o :Temp. = 220 C, rel. hum. =40%

o Temp. = 800 C, rel. humn. =05%

a Temp. =280 C, rel. humn. 95%r

95

90-:

80 -- -- _

75-- e-- -- _

70-

63.2 65 -- -- - -

L 35- - _

30-

~20 - - - A-_ - _ _

-o-

15-A

10-- _ _ _ _ __

5- - __ __ - - __ __ -

1 *101 3 1 *101 3 1*105 3 1 10"
Number of cycles to failure, N -- 1**

Two-pciarmeter Weibuli distribution'
DFVLBi Bd 43



WIT. .7 ~ . . . . . . . . . . .--

*%

-56-

0.0~00

U) C
z 43

o
c~

z 0'I

t) _0 r, E

Io F>
V, 0 .2 0 ggLr
0 I

CL o 0 0

43 >- 00 I

0 0 c~ '- 5

noc ~ x- C1 0

cc w I tA > )

6 C U

11cu. 00 ) ~

pp

i * n

E

I



%

-57-

too
t0 (D .-.

(0 K)) t

N 01 L
05 (0 t' (

C J II t II L
0 St 5: - N 0

C14 z z

*z .lZN al)C-
tj~ 0~ C00

0 o~ e N

z (U Ui 0. C o
0 <D ) ifUT 0- ~

*~~ C C)

0 I 0 tn
U 00 -6 4) 0 0 C

apC U ~ UC ~ .

(D-'>

m u *-'-

E .5
V U

zc

r 0

* ~ rZ

oO

*~-'- F - L (n
+ 0= t) I

-. 0 -al 4

*~ C - -

E c~ 
c

Cl*c 4,d

I- I 4

0 0 to0 to to ato 0 '~0I 0 o 0 0t



-58-

Multidirectional laminate, type I ,, ,,. .,,*

Tension-tension fatigue, R = 0.1, a = 900 N/mm 2

n3 Temp. = 220 C, rel. hum. 40%
o Temp. = 800 C, rel. hum. = 05%
a Temp. = 280 C, ret. hum. = 95%
o Temp. = 800 C, rel. hum. 95%

95 -

90-

8O . , ..... , .
8-- - - -- - - - -- -

75 1 tw.k,....$

70 ----- 0 - -

63.2 65 - J F . -- . ---- ---

4 0 V

S35--

-- -. 30 - --

0 20 -.--. --- - .

00

10 '";.''-"

* 
.. .,..

'. ." ",,

,5 - - -.- - -- - --- - -,'.-- J -- -

1*10, 1 102 1,103 1,104 1,105 1,10 6 -', " ,

Number of cycles to failure, N .

Two-parameter Weibull disribution.,

I 
Id 46DFVLR,.:,;:-
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Multidirectional laminate, lype 1% %
Tension -tension fatigue, R =0.1, a 800 H/hm 2'

oTemp. = 22' C, rel. hum. = 410%

o Temp. = 800 C, rel. hum). = 05%;'
Temp. =280 C, rel. humn. = 9!.-%7

o Temp. C80" C, rel. him). 9)/

90 - - _ - . _ _ - - _-

85~ -

805-- 0_ __ - -- - A -

70- _ _0-.

63.2 - 6 :____ _ i

55- 0

o

L 35- - - -- ___

~2 30 D-- . _ - . - _ _ - - - -

CC

00 o -

C'- 0

AL V -

1*10' 3 1*105 3 1 106 3 1i*10'
Number or cycIes3 to (UuILe, N -- L

Two-parcirneler WeibUII ds-rbv 131/
DFVL~~ Bid 47A

DN5,'
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Multidirectional laminate, type 3
Tension-tension fatique, R =0.1, a 4415 N/mmj2

o Temp. = 220 C, rel. hum. =40%

o Temp. = 800 C, rel. hum. 05%
A Thmp. = 280 C, rel. humn. 95

o Tcmp. 80' C, rel. humn. 95".'

95 - . . - -

85--

60 - -- - f .

6.3.2 - 65 __z~" - .

55 - - - - - -

.- 35 -- -. _ - . . -

4-

* 4-~ *'-*.--0,

0

10'.

Number of cycles to foilure, N --

* ~Two-parameter Weibull distribu--tioni111
DFV~l _________________________ j Bid 48

DFVLF.
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